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Книга вводит читателя в круг общих вопросов ракетной 
техники. В ней освещены принципы устройства и действия 
современных ракет и ракетных двигателей, изложены в эле 
ментарной форме вопросы горения топлива и истечения газов 
применительно к ракетным двигателям, рассмотрены простей¬ 
шие задачи баллистики и аэродинамики, приведены общие 
принципы стабилизации и управления ракетой в полете, а так¬ 
же дано описание устройств, применяемых при испытании и 
запуске ракет и ракетных двигателей. Весь фактический и циф¬ 
ровой материал по этим вопросам рассмотрен в разрезе дан¬ 
ных, опубликованных в иностранной печати. 

Книга рассчитана на читателя, имеющего образование в 
объеме двух курсов высшего технического учебного заведения, 
т. е. читателя, знакомого с началами высшей математики 
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термодинамики и аэродинамики. 
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ПРЕДИСЛОВИЕ 


В последние годы в связи с крупными успехами ракетной тех¬ 
ники резко возрос интерес широких технических кругов к вопросам 
ракетного полета, что вызвало большую потребность в технической 
литературе, посвященной этому вопросу. 

Авторы поставили перед собой задачу ввести читателя в курс 
общих вопросов ракетной техники, не требуя от него серьезной 
предварительной подготовки, особенно по специальным курсам 
аэрогазодинамики и термодинамики. Для уяснения изложенного 
в настоящей книге материала достаточно знакомства с общими 
курсами физики и химии и началами высшей математики. 

Поскольку ракетная техника во все времена развивалась глав¬ 
ным образом с целью военного применения ракет, вопросы ракет¬ 
ной техники и теории реактивного полета приходится так или ина¬ 
че связывать с прикладными военными задачами. В настоящей 
работе такая связь дается лишь по необходимости и главным об¬ 
разом при описании типов конструкций и назначения ракет. Что 
касается боевого применения ракет и общих вопросов ракетной 
артиллерии, то на их освещение настоящая работа не претендует. 
Изложение многих специальных вопросов ракетной техники, но¬ 
сящих самостоятельный характер, как, например, вопросов радио¬ 
управления, самонаведения, телеметрии и некоторых других, либо 
опущено, либо дано весьма сокращенно. Однако сообщенные в 
книге сведения достаточны для того, чтобы читатель смог соста¬ 
вить себе четкое представление о ракетной технике в целом. 

При подготовке книги ко второму изданию были исправлены 
погрешности первого издания и внесены в текст дополнения и из¬ 
менения в связи с достижениями ракетной техники за последние 
годы. 
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Гл, III, IV, V и большая часть гл. VI настоящей книги напи¬ 
саны Г. Б. Синяревым. Остальные главы и разделы написаны 
В. И. Феодосьевым. Им же осуществлено общее редактирование 
книги. 

В своей работе авторы постоянно находили дружескую под¬ 
держку и помощь со стороны товарищей, которым они выражают 
щесь свою глубокую благодарность. 

Авторы 




ВВЕДЕНИЕ 


Когда говорят о реактивном принципе движения, имеют в виду 
движение под воздействием силы отдачи, т. е. реакции потока ча¬ 
стиц, отбрасываемых от аппарата. 

Не всегда удается строго провести границу между реактивным 
и нереактивным принципами движения. Не следует забывать, что 
всякий способ передвижения в широком смысле слова основан на 
реактивном принципе, т. е. на отбрасывании некоторой массы 
в обратном направлении. Лодка и пароход движутся в результате 
реакции массы воды, отбрасываемой в обратном направлении. 
Винтовой двигатель самолета создает тягу, отбрасывая назад 
массу воздуха. Спортсмен, прыгающий вверх, отталкивает одно¬ 
временно вниз землю, хотя и с неизмеримо меньшей скоростью, 
чем движется вверх сам. 

Как видим, во всех случаях сообщение скорости какой-либо 
массе связано с сообщением обратной по направлению скорости 
другой массе, и в этом смысле всякое механическое движение 
можно было бы считать основанным на реактивном принципе. Од¬ 
нако в понятие реактивного принципа принято вкладывать более 
узкое содержание. Для реактивного движения является характер¬ 
ным отбрасывание сравнительно малых масс со сравнительно 
большой скоростью, создающих реакцию прямого действия. 

И лодка, и пароход, и самолет с воздушным винтом двигаются 
в результате реакции непрямого действия . Здесь между двигателем, 
являющимся источником энергии, и отбрасываемой массой воды 
или воздуха имеется некоторый промежуточный механический эле¬ 
мент— движитель. Для лодки «двигателем» является гребец, а 
движителем — весла. У парохода движитель — гребной винт, у са¬ 
молета — воздушный винт. Спортсмен, прыгающий вверх, отталки¬ 
вается при помощи своих ног, которые в данном случае также вы¬ 
полняют функции движителя. 

В перечисленных примерах именно наличие движителя являет¬ 
ся характерным признаком реакции непрямого действия. В тех слу¬ 
чаях, когда движитель отсутствует, создаваемую двигателем реак¬ 
цию называют реакцией прямого действия. Так, например, обстоит 
Дело с пороховой ракетой. Здесь двигателем служит камера, 
в которой при горении пороха образуются газы. Реакция создается 
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непосредственно струей истекающих газов. Между двигателем и 
отбрасываемой массой газов нет промежуточных механизмов. 

Говоря о реактивных двигателях, следует различать воздушно- 
реактивные двигатели, работа которых связана с окружаю)цей сре¬ 
дой, и ракетные двигатели, которые могут работать, вообще говоря, 
независимо от окружающей среды. 

Самолеты, снабженные воздушно-реактивными двигателями 
(ВРД), называются реактивными самолетами; а в том случае, 
когда они управляются пилсгом-артоматом и используются как 
снаряды,— самолетами-снарядами. Воздушно-реактивные двига¬ 
тели питаются горючим, имеющимся на борту самолета. В каче¬ 
стве окислителя для этого горючего используется кислород воз¬ 
духа. Следовательно, работа воздушно-реактивного двигателя за¬ 
висит от окружающей среды, и летательный аппарат с таким 
двигателем может двигаться в безвоздушном пространстве только 
по инерции. 

Аппараты, снабженные ракетными двигателями, называются 
ракетными аппаратами или просто ракетами. Истекающие из ра¬ 
кетного двигателя газы образуются исключительно за счет веществ 
(обычно—горючего и окислителя), содержащихся в самой ракете. 
Именно это обстоятельство делает работу ракетного двигателя не¬ 
зависимой от» окружающей атмосферы. Ракета может совершать 
моторный полет и в безвоздушном (межпланетном) пространстве. 

Воздушно-реактивные двигатели называют иногда просто ре¬ 
активными двигателями в отличие от ракетных, хотя понятие «ра¬ 
кетный» и включается в более общее понятие «реактивный». 

Рассмотрим теперь, какие причины заставили современную 
технику обратиться к реактивному принципу движения и почему 
реактивная техника особенно бурно развивается именно сейчас. 

Реактивный принцип движения наиболее выгоден при больших 
скоростях, а в настоящий период авиация как раз и осваивает та¬ 
кие скорости, на которых реактивные двигатели более эффективны, 
чем винтомоторные. При большой скорости полета, плавания (или 
вообще движения) сильно возрастает сопротивление среды (возду¬ 
ха, воды). Поэтому для поддержания повышенной скорости необхо¬ 
дима при неизменном весе и геометрических формах летательного 
аппарата или корабля большая мощность двигателя. 

Увеличение мощности обычного авиационного поршневого дви¬ 
гателя связано с усложнением конструкции, а самое главное—с 
примерно пропорциональным увеличением его веса. Вместе с тем 
увеличение веса двигателя, а следовательно, и веса летательного 
аппарата требует для поддержания той же скорости увеличенной 
тяги, т. е. увеличения мощности. Таким образом получается, что 
без снижения удельного веса, т. е. веса двигателя на единицу мощ¬ 
ности, высокой скорости достичь не удается, и поршневой двига¬ 
тель в этом случае практически не дает эффекта. Поэтому на боль¬ 
ших скоростях оказывается более целесообразным использовать 
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прежде всего двигатель, в котором воздушный винт приводится в 
движение от газовой Трубины, т. е. так называемый турбовинтовой 
двигатель. Этот двигатель позволяет получить резкое снижение 
удельного веса по сравнению с поршневым (примерно в два раза). 

Следующим шагом к достижению высоких скоростей является 
отказ от движителя как основной причины увеличения веса дви¬ 
гателя, т. е. переход к использованию реакции прямого действия и, 
следовательно, к воздушно-реактивному двигателю. 

При малых скоростях отказ от движителя не оправдан, так как 
при этих скоростях все движители рациональной конструкции до¬ 
статочно эффективны. Поэтому вряд ли можно ожидать, что реак¬ 
тивный принцип найдет применение, например, в автомобильном 
или мотоциклетном транспорте. Его будущее — именно в высоко¬ 
скоростной авиации. Для получения еще более высоких скоростей 
необходимо выйти за пределы атмосферы. Длительный полет в 
пределах атмосферы при скоростях около 2 км/сек и более весьма 
затруднен из-за интенсивного нагрева летательного аппарата. Са¬ 
молет с воздушно-реактивным двигателем не может выйти в силь¬ 
но разреженные слои атмосферы, где он не встречал бы большого 
лобового сопротивления. На очень больших высотах будет недо¬ 
ставать воздуха для нормальной работы двигателя. 

Таким образом, здесь уже не приходится рассчитывать ни на 
воздушно-реактивный, ни тем более на поршневой двигатели, рабо¬ 
та которых без воздуха невозможна. Единственным двигателем, 
пригодным для такого полета, является ракетный двигатель. 

Ракетный двигатель обладает, наконец, еще одной важной осо¬ 
бенностью. Это двигатель, который позволяет человеку осваивать 
межпланетное пространство. Уже сейчас с помощью искусственных 
спутников Земли и космических ракет человек начал завоевание 
космических пространств. Недалеко то время, когда при помощи 
таких ракет человек сможет преодолеть силу земного притяжения 
и отправиться в далекие и заманчивые путешествия по Вселенной. 
Эта задача еще не решена, но современная наука и техника при¬ 
близились к ней вплотную. 


* * 

* 

К созданию мощных современных ракет человек пришел не сра¬ 
зу. Потребовалось много веков упорного труда и исканий в самых 
различных областях техники и естествознания, пока не были на¬ 
коплены знания, позволяющие сделать первые заметные шаги в об¬ 
ласти ракетной техники. 

Принцип движения с помощью прямой реакции известен был* 
очень давно. Наиболее ранними из известных нам ракетных двига¬ 
телей были двигатели пороховых ракет, применявшихся уже около 
пяти тысячелетий назад в Китае вначале в увеселительных, 
а затем в военных целях. Н. Г. Чернышев высказывает, на наш 
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взгляд, совершенно правильную мысль, что изобретение пороховых 
ракет и их применение в каждой стране следует непосредственно 
за появлением пороха, что «идея ракеты, неизбежно и независимо, 
рождалась повсеместно там, куда проникало искусство изготовле¬ 
ния пороха, опережая возникновение идеи огнестрельного ору¬ 
жия». * 

Действительно, человек, изготовляющий порох и невольно изу¬ 
чающий его свойства, неизбежно должен был столкнуться с явле¬ 
нием горения пороха в полузамкнутом сосуде. Он не мог не обратить 
внимания на выходящие из рамок обыденных явлений отброс со¬ 
суда в сторону, обратную истечению газов, на факел огня и дыма, 
сопровождающий горение. Естественно предположить, что именно 
необычность этого явления и должна была послужить толчком 
к творческой деятельности человека, приведшей к изобретению ра¬ 
кеты. Так или иначе, хотя имя первого изобретателя ракеты, как и 
изобретателя пороха, остается нам неизвестным, мы вправе пред¬ 
полагать, что изобретение ракет во всех странах сопутствовало 
изобретению или ввозу в эти страны пороха. 

Китайцам приписывается не только изобретение ракет, но и пер¬ 
вая попытка подъема человека в воздух при помощи пороховых 
ракет. 

Имеется много литературных источников, свидетельствующих 
о том, что в X—XIII веках в Европе применение пороха и ракет 
уже было достаточно широко известно. К этому же времени отно¬ 
сятся достоверные данные о боевом применении ракет, или, как их 
в то время называли, «огненных стрел». В последующие столетия 
развитие гладкоствольной артиллерии и ее крупные успехи отодви¬ 
нули ракетную технику на второй план. 

В конце XVIII века в Европе вновь пробуждается интерес 
к военному применению пороховых ракет. Толчком к этому послу¬ 
жили захватнические войны, которые в то время вели англичане 
в Индии; в ходе этих войн индусы применяли боевые пороховые 
ракеты. Простота ракет и массированность удара, психологическое 
воздействие на пехоту — все эти качества уже забытого оружия за¬ 
ставили англичан внимательно присмотреться к ракетам. В резуль¬ 
тате боевая ракета через несколько лет уже была принята на 
вооружение в английской армии, а затем в армиях других европей¬ 
ских государств. 

Основным инициатором развития ракетного дела в английской 
армии того времени был полковник Конгрев, усовершенствовавший 
пороховую ракету и доведший дальность ее полета до 2,5 км. 

Преимущества ракетного оружия заключались в скорострель¬ 
ности и в возможности ведения массированного огня. Легкость пу¬ 
сковых установок, не нуждающихся в тяжелых стволах и противо- 


* Н. Г. Чернышев, Роль русской научно-технической мысли в разработке 
основ реактивного летания, Изд. МВТУ им. Баумана, 1949. 
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откатных устройствах, делала ракетную артиллерию маневренной и 
транспортабельной, что было особенно выгодно в условиях горной 
войны и при преодолении водных преград. 

Развитие ракет в Европе продолжалось до восьмидесятых годов 
прошлого столетия, пока не появились нарезные артиллерийские 
орудия, заряжающиеся с казны. С этим оружием как по скоро¬ 
стрельности, дальности, так и по кучности боя ракеты того вре¬ 
мени уже не могли конкурировать, и вплоть до второй мировой 
войны ракета полностью снимается с вооружения всех армий 
мира. і 

В России (в дошедшей до нас литературе) древние русские ра¬ 
кеты описаны впервые пушечным мастером Онисимом Михайловым 
в его «Уставе ратных, пушечных и других дел, касающихся довоен¬ 
ной науки» (1607—1621 гг.). Под¬ 
робно описав русские ракеты, он 
указывал на их применение не 
только для увеселений, но и в ка¬ 
честве боевого средства. 

Вопросам боевого применения 
пороховых ракет было уделено 
серьезное внимание при Петре I. 

Еще в 1680 г. в Москве специаль¬ 
ным указом было учреждено «ра¬ 
кетное заведение», в работе кото¬ 
рого в дальнейшем деятельное 
участие принимал сам Петр. При 
Петре I была разработана и стала 
применяться однофунтовая сиг¬ 
нальная ракета, поднимавшаяся А. Д. Засядко. 

вверх на высоту до 1 км. Эта сиг¬ 
нальная ракета «образца 1717 г.» оставалась на вооружении до 
конца XIX в. 

Несмотря на большие работы по ракетам, последние ни во вре¬ 
мена Петра, ни в более поздние времена не имели широкого бое¬ 
вого применения вплоть до двадцатых годов XIX столетия. Причи¬ 
ной этому были в основном большие успехи русских артиллеристов 
в области изготовления и боевого применения артиллерийских 
орудий. 

Начавшаяся Отечественная война 1812 г. предъявила новые тре¬ 
бования к артиллерии: увеличение дальности стрельбы, повышение 
подвижности артиллерийских орудий, обеспечение массированного 
артиллерийского огня. Над этой задачей трудились лучшие умы рус¬ 
ских военных техников-артиллеристов. Развивая дальше отечест¬ 
венную артиллерийскую ракетную технику, они самостоятельно со¬ 
здали удачные конструкции боевых ракет (фугасных и зажигатель¬ 
ных) и легкие пусковые станки к ним. Здесь в первую очередь сле¬ 
дует отметить труды генерала Александра Дмитриевича Засядко 
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(1779—1837 гг.), внесшего в 20-х годах прошлого столетия большой 
вклад в дело развития отечественной ракетной техники. 

Им были созданы ракеты калибра 2; 2,9 и 4 дюйма с дально¬ 
стью действия до 2,7 км. Засядко сконструировал также более со¬ 
вершенный станок для пуска ракет (вместо ранее применявшихся 
«козел» он предложил деревянную треногу и железную трубу, 
вращающуюся на треноге в горизонтальной и вертикальной плос¬ 
костях) . 

Заметим, что лучшие английские ракеты того времени имели 
дальность около 2,5 км и пускались из тяжелой массивной пушки. 
Во Франции легкие станки, аналогичные русским, были приняты 

на вооружение лишь в 1853 г. 

Хорошо прошедшие испыта¬ 
ния ракеты Засядко получили 
одобрение военных специалистов 
и были приняты на вооружение 
русской армии. 

В 40-х годах прошлого столе¬ 
тия начал свою деятельность вы¬ 
дающийся ученый — артиллерист 
генерал Константин Иванович 
Константинов (1819—1871 гг.), 
внесший большой вклад в дело 
создания русской ракетной ар¬ 



К . И. Константинов. 


тиллерии. 

Константинов улучшил техно¬ 


логию изготовления пороховых 
ракет и добился создания ракет, имевших хорошую для того време¬ 
ни кучность и дальность. Придавая большое значение эксперименту 
и точности измерений при отработке новых конструкций, Констан¬ 
тинов сконструировал ракетный электробаллистический маятник, 
при помощи которого можно было измерять величину реактивной 
силы в различные моменты горения порохового состава. Так были 
заложены основы баллистики ракет. 


Константинов много сделал для улучшения конструкции ракет 


и внедрения механизации в процесс их изготовления. 

Несмотря на серьезные успехи боевых ракет, во второй поло¬ 
вине XIX в. русская ракета, как и западная, вследствие успехов 
ствольной артиллерии теряет свое значение и в 80-х годах прошло¬ 
го столетия снимается с вооружения. Однако идея полета при по¬ 
мощи реактивной силы остается жить и проявляется в предложе¬ 
ниях различных изобретателей последующего времени. 

Идея полета при помощи ракет получила свое глубокое научное 
обоснование в классических трудах талантливого русского ученого 
Константина Эдуардовича Циолковского (1857—1935 гг.). 

Реактивным принципом движения Циолковский начал интере¬ 
соваться с 1883 г. и в 1903 г. в журнале «Научное обозрение» опу- 
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бликовал свой научный труд «Исследование мировых пространств 
реактивными приборами», где впервые указал на ракету, как на 
средство межпланетных перелетов, наметил пути овладения кос- 
мическим пространством и дал основные законы движения ракет. 

В этой же статье впервые была высказана идея жидкостной 
ракеты, реализованная только спустя 30 лет. Циолковский разо¬ 
брал возможную конструктивную схему жидкостной ракеты и 
предвосхитил в общих чертах устройство современных ракет. Он 
писал о ракете, снаряженной жидким кислородом и водородом как 
топливом, об использовании компонентов топлива для охлаждения 
двигателя ракеты, о необходимости принудительной подачи топли¬ 
ва в двигатель насосами, о воз¬ 
можности управления ракетой 
при помощи рулей, помещенных 
в струе отходящих газов, и, нако¬ 
нец, предусмотрел автоматиче¬ 
ское управление ракетой при по¬ 
мощи приборов. В последующих 
работах он указал на новое топ¬ 
ливо, использующее энергию рас¬ 
щепления ядра атома. 

Циолковский рассмотрел ус¬ 
ловия полета ракеты в межпла¬ 
нетном пространстве, условия вы¬ 
лета ракеты с Земли. Он указал 
на целесообразность сооружения 
промежуточных станций для осу¬ 
ществления полета к другим пла¬ 
нетам, выдвигая идею ракеты— 
спутника Земли. 

В 1929 г. Циолковский при¬ 
шел к идее создания составных 
ракет, или, как он называл, «ра¬ 
кетных поездов». 

В условиях царской России выдающиеся работы Циолковско¬ 
го прошли незамеченными и не были сразу оценены современни¬ 
ками— они были изданы .очень малым тиражом. 

Об идеях Циолковского заговорили после того, как известный 
популяризатор Я. И. Перельман выпустил в 1915 г. книгу 
«Межпланетные сообщения», где в популярной форме изложил 
основные идеи Циолковского. Эта книга имела большой успех и 
получила широкое распространение у нас и за границей. 

В 20-х годах идеи Циолковского получили всеобщее призна¬ 
ние. Об этом писали крупные иностранные специалисты ракетной 
техники. Гак, например, известный ученый Оберт (Германия) 
в 1929 г. писал в письме к Циолковскому: «Вы зажгли свет, и 
мы будем работать, пока величайшая мечта человечества не осу- 
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ществится... Я, разумеется, самый последний, который оспари¬ 
вал бы Ваше первенство и Ваши заслуги по делу ракет». 

Фактическое первенство Циолковского было подтверждено в 
ряде писем и адресов, присланных ученому в день его семидеся¬ 
типятилетия. Вот что писало ему, например, Германское общество 
звездоплавания: «Общество со дня своего основания всегда счи¬ 
тало Вас, многоуважаемый господин Циолковский, одним из 
своих духовных руководителей и никогда не упускало случая 
указать словом и в печати на Ваши высокие заслуги и на Ваш 
неоспоримый русский приоритет в научной проработке нашей ве¬ 
ликой идеи». 

С приходом советской власти работы Циолковского получили 
надлежащую оценку. Советское правительство оказало всемер¬ 
ную помощь талантливому ученому. Если Циолковский за 40-лет¬ 
ний период своей научной деятельности до Великой Октябрьской 
революции написал всего 130 работ, то за 17 лет жизни после ре¬ 
волюции он написал 450 трудов. 

На трудах Циолковского воспиталось и выросло целое поко¬ 
ление его учеников и энтузиастов-последователей, перешедших к 
реальному осуществлению идей своего учителя. Среди прямых 
продолжателей Циолковского первое место принадлежит Фридри¬ 
ху Артуровичу Цандеру — талантливому инженеру и изобрета¬ 
телю. 

Ф. А. Цандер (1887—1933 гг.) начал интересоваться вопросами 
реактивной техники еще до революции, но по настоящему смог 
ими заняться только при советской власти. Начиная с 1920 г. он 
деятельно пропагандирует идеи межпланетных сообщений и пред¬ 
лагает несколько вариантов возможных конструкций межпланет¬ 
ного корабля. 

Особенно большое внимание он уделял созданию конструкций 
крылатых ракет. 

Ему же принадлежит идея использования в качестве горючего 
металлических частей летательного аппарата. В 1928 г. с этой 
целью были проведены опыты по изготовлению и сжиганию конст¬ 
рукций из металлических сплавов. 

С 1928 по 1931 гг. Ф. А. Цандер работает над своим основным 
научным трудом «Проблема полета при .помощи реактивных аппа¬ 
ратов». Эта работа вышла в свет в 1932 г. Ее ценность заключа¬ 
лась не только в новых идеях, но главное — в инженерном подходе 
к вопросам создания ракетных двигателей. В результате были по¬ 
лучены весьма упрощенные, но четкие методы технических расче¬ 
тов основных процессов, происходящих в ракетном двигателе. 

К 1929—30 годам относится создание под руководством 
Ф. А. Цандера первой модели двигателя, известной под названием 
ОР-1 (фиг. 0. 1). Модель работала на бензине и газообразном воз¬ 
духе, которые подавались в камеру сгорания под давлением. Ка¬ 
мера сгорания модели охлаждалась воздухом, который в дальней- 
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шем использовался для сжигания бензина в самой камере сгора¬ 
ния. В модели были предусмотрены сменные сопла, что позво¬ 
ляло проводить на ней различные эксперименты. 

Установка ОР-1 рассматривалась как экспериментальная, пред¬ 
назначенная для изучения основных процессов в ракетных двига¬ 
телях. На модели были проведены многочисленные огневые испы¬ 
тания. 



Фиг. 0.1. Схема двигателя ОР-1. 

У—свеча, 2— 1 камера сгорания, 3 —форсунка горючего, 4—сопло. 


На основе полученного опыта и теоретических разработок была 
предложена обширная для того времени программа работ по со¬ 
зданию ракетных двигателей, и первым шагом в ее осуществлении 
явилось создание двигателя ОР-2 (фиг. 0. 2) тягой в 50 кг, рабо¬ 
тающего на бензине в жидком кислороде. Испытания этого двига¬ 
теля были проведены в 1933 г. уже после смерти Ф. А. Цандера. 

Перечень отечественных деятелей в области ракетной техни¬ 
ки будет неполным, если мы не упомянем о работах талантливого 
механика-самоучки Ю. В. Кондратюка, давшего в период с 191^ 
по 1925 гг. много оригинальных идей в ракетной технике. Он впер- 
вые предложил использовать в качестве окислителя для ракет¬ 
ного двигателя не кислород, а озон. Не зная о работах Циолков¬ 
ского, он повторил ряд его выводов и идей, а также независимо 
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от Цандера предлагал для увеличения эффективности ракетного 
двигателя использовать горение металлов. 

Вопросы, поднятые Циолковским и его последователями, при¬ 
влекли большое внимание инженерной общественности. В резуль¬ 
тате с 1929 г. при добровольном обществе содействия авиации на¬ 
чинают создаваться группы изучения реактивного движения — 

ГИРД. 



Фиг. 0. 2. Общий вид двигателя ОР-2. 


Помимо организации ГИРД в мае 1929 г. было положено на¬ 
чало деятельности конструкторского бюро по жидкостным двига¬ 
телям при газодинамической лаборатории — ГДЛ. 

В ГДЛ с 1929 г. начались работы по изучению и конструирова¬ 
нию жидкостных двигателей. Особое внимание обращалось на 
выбор источников энергии, которые могли бы быть использованы в 
ракетном двигателе. В результате этой работы были предложены 
различные компоненты топлив, в том числе и металлы. 

В 1930 г. был испытан двигатель ОРМ-1 (фиг. 0.3) —первый 
жидкостный ракетный двигатель, работающий на четырехокиси 
азота и толуоле и дававший тягу до 20 кг. Охлаждение двигателя 
было еще не проточным, а статическим. Дальнейшая работа при¬ 
вела к тому, что в 1933 г. удалось построить крупный для того вре¬ 
мени двигатель ОРМ-52 (фиг. 0. 4)., рассчитанный на тягу 300 кг и 
работавший на азотной кислоте и керосине. Двигатель имел систе¬ 
му химического зажигания и проточного охлаждения камеры сго- 
рания^ компонентами топлива. К 1936 г. был создан еще более со¬ 
вершенный двигатель ОРМ-65, работавший также на азотной кис¬ 
лоте и керосине. 

Следует отметить также созданный в 30-е годы двигатель 12-К 
тягой 306 кг, работавший на спирте и кислороде и имевший не- 
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охлаждаемое керамическое сопло, а также двигатель РДА-1-180 
на азотной кислоте и керосине и др. 

В московской секции ГИРД, а в дальнейшем и в других орга¬ 
низациях, созданных на ее базе, работа над объектами ракетной 
техники велась широким фрон¬ 


том и охватывала вопросы, свя¬ 
занные с разработкой не толь¬ 
ко двигателей, но и ракетных 
летательных аппаратов. 

Среди многочисленных раз¬ 
работанных конструкций сле¬ 
дует отметить впервые создан¬ 
ные отечественные жидкост¬ 
ные ракеты. Первая из этих 
ракет (фиг. 0. 5 и 0.6) совер¬ 
шила успешный полет в авгу¬ 
сте 1933 г. 

Ракета весила 18 кг, из ко¬ 
торых 4,45 кг составляло топ¬ 
ливо. Двигатель работал на 
жидком кислороде и желати- 
низированном бензине, разме¬ 
щавшемся непосредственно в 
камере сгорания. Всего с ав¬ 
густа 1933 г. по май 1934 г. 
было запущено шесть таких 
ракет. 

В ноябре 1933 г. была запу¬ 
щена еще одна жидкостная ра¬ 
кета весом 29,5 кг, из которых 
8,3 кг приходилось на долю то¬ 
плива (фиг. 0.7). Двигатель 
этой ракеты, задуманный еще 
Ф. А. Цандером и отработан¬ 
ный его учениками и последо¬ 
вателями, работал на спирте 



Фиг. 0.3. Двигатель ОРМ-1. 


и жидком кислороде. 

В 1939 г. был создан ракетопланер (фиг. 0.8), на котором: 
в феврале 1940 г. летчик В. П. Федоров совершил ряд успеш¬ 
ных полетов. Ракетопланер был снабжен жидкостным двигателем 

РДА-1-150. 


К этому же времени относится создание предназначенных для 
боевого применения жидкостных неуправляемых ракет с даль¬ 
ностью действия до 25 км, успешно прошедших летные испыта¬ 
ния. 

Во время Великой Отечественной войны советскими инженера¬ 
ми были созданы новые конструкции ракетных двигателей и 
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новые образцы ракетного вооружения, например получившие широ¬ 
кую известность гвардейские минометы. 

Наряду с указанными выше работами отечественных ученых 
за границей во втором десятилетии XX в. появляются первые ис¬ 
следования по теоретическим вопросам космических полетов, а за¬ 
тем и жидкостным и пороховым ракетам. 



Фиг. 0. 4. Двигатель ОРМ-52. 


Среди ученых Запада, посвятивших свои труды указанным 
проблемам, следует назвать Р. Эно-Пельтри (Франция), первые 
работы которого появляются в печати в 1913 г., и Р. Годдарда 
(США), начавшего свои работы около 1915 г. и создавшего впо¬ 
следствии несколько типов жидкостных метеорологических ра¬ 
кет. Большой вклад в теорию ракетного полета внесли труды 
Г. Оберта (Германия) и Е. Зенгера (Австрия). 

Существенным для своего времени явилось создание немцами 
во время второй мировой войны управляемых жидкостных ра¬ 
кет Ѵ-2 («Фау-2»). 

В послевоенные годы в Советском Союзе был освоен целый 
ряд образцов метеорологических и геофизических ракет, при по¬ 
мощи которых была проведена обширная программа исследований 
верхних слоев атмосферы. Ракеты и аппаратура для исследования 
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Фиг. 0. 5. Первая Фиг. 0. 6. Ракета в полете, 

советская жидко¬ 
стная ракета. 


верхних слоев атмосферы и космического пространства все время 
совершенствуются и программы исследований непрерывно расши¬ 
ряются. 



Фиг. 0. 7. Ракета ГИРД-Х. 

Советские конструкторы и ученые уверенно развивают и воп¬ 
лощают в жизнь идеи, высказанные Циолковским. Накопленный 
ими большой опыт явился основой для создания самых совершен¬ 
ных ракет и самой мощной в мире ракетной техники. 

2 1141 
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Знамя советской науки ярко засияло над миром 4 октября 
1957 г,, когда был запущен первый искусственный спутник Земли. 
Последующие запуски искусственных спутников еще больших раз- 



Фиг. 0.8. Ракетопланер в полете. 

меров, оснащенных новейшим научным оборудованием, подготови¬ 
ли новые триумфы советской ракетной техники. В январе 1959 г. 
была создана первая искусственная планета солнечной системы 
«Мечта». 14 сентября 1959 г. на поверхность Луны был выброшен 
вымпел с гербом Советского Союза, а в октябре 1959 г. при помо¬ 
щи автоматической межпланетной станции третьей космической 
ракеты впервые получена фотография обратной, невидимой с Зем¬ 
ли стороны Луны. 


Глава I 


ОСНОВНЫЕ СООТНОШЕНИЯ ТЕОРИИ 
РЕАКТИВНОГО ДВИЖЕНИЯ 

1. ТЯГА РАКЕТНОГО ДВИГАТЕЛЯ 
Уравнение Мещерского 

Под основными соотношениями реактивного движения пони¬ 
маются законы механики и ближайшие, вытекающие из них след¬ 
ствия, определяющие движение ракеты. Одним из основных со¬ 
отношений является уравнение Мещерского — уравнение движе¬ 
ния для точки с переменной мас¬ 
сой. 

Пусть тело с переменной мас¬ 
сой М совершает поступательное 
движение со скоростью ѵ . Масса 
тела изменяется во времени вслед¬ 
ствие непрерывного присоедине¬ 
ния частиц с относительной ско¬ 
ростью до. При составлении урав¬ 
нения движения этой массы как 
материальной точки будем исходить из закона Ньютона: изменение 
количества движения равно импульсу сил, действующих на систему. 

За время Аі к массе М присоединяется с относительной ско¬ 
ростью до масса А М. Если принять, что эта относительная ско¬ 
рость имеет направление, обратное скорости поступательного дви¬ 
жения тела, то абсолютная скорость массы А М будет ѵ —до 
(фиг. 1. 1). 

Количество движения системы до соединения масс было 

Мѵ-\-АМ (ѵ~ до), 
и после соединения будет 

(М-\-АМ) (ѵ-\- Аѵ), 

Согласно закону Ньютона 

(М -|- А М) (ѵ -К Дг>) — Мѵ — АМ (ѵ — до) = 2 Р ь 

где ^Р,—- сумма внешних сил, действующих на систему в интер¬ 
вале времени Аі. 


дм 


м 



Фиг. 1.1. К выводу уравнения Ме¬ 
щерского. 


2 * 
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Отсюда получаем 

МАѵ + Д Мт -|- ДЖ Аѵ = Д і%р г 


Разделив обе части равенства на Аі и перейдя к пределу, по¬ 
лучим уравнение Мещерского 


М 


Лѵ 

йі 



(і.і) 


Для неизменной массы (<іМ/Ш = 0) получим обычное выраже¬ 
ние для второго закона Ньютона 

^ = ( 1 - 2 ) 

При сопоставлении этих двух выражений видно, что первое 
может быть записано в форме второго, если член 

ам 

- ТЮу 

аі 


имеющий размерность силы, рассматривать как силу, приложен¬ 
ную к телу с массой М. 

В том случае, когда относительная скорость т имеет направ¬ 
ление, обратное скорости ѵ поступательного движения тела 
(до>0), указанная выше сила будет тормозящей (уменьшающей 
скорость ѵ), если йМ!йі^> 0, т. е. если масса тела будет воз¬ 
растать. Если же масса будет уменьшаться (дМ/<Н< 0), то 
йМ 

сила — -ц хю будет движущей. 


Для ракеты 


ам 

аі 


< 0 . 


Величину — йМ/йі называют секундным расходом 
и обозначают через т: 

ам 

-= т. 

аі 


массы 

(1.3) 


Относительную скорость отброса - ю называют скоростью 
истечения . 

Выражение (1.1) принимает, таким образом, вид 


Мѵ = тт 


аѵ 

ѵ— — 

аі 


где 


(1.4) 


1. Тяга ракетного двигателя 
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Сила тяги 


Уравнение движения ракеты пишут обычно в форме закона 
Ньютона (1.2) 


Мѵ = 2] Рі- 


(Ь5)‘ 


Здесь масса М рассматривается как функция времени, опре¬ 
деляемая законом отбрасывания масс. В число же сил Р 1 вклю¬ 
чаются все внешние силы, действующие на ракету: сила тяжести, 
силы давления, распределенные по поверхности, и др. Если со¬ 
поставить выражения (1.5) и (1.4), то станет очевидным, что под 
знаком суммы в том или ином виде должна находиться и реак¬ 
тивная сила пгхю, полученная выше. 



1 і II і і і і і і і і і и I 1 і і і і і 


П I I I I I I I I I I I ІП I I I I I 




Фиг. 1.2. Распределение давлений по поверхностям ракеты (к выводу 

уравнения силы тяги). 

Среди упомянутых сил особое значение имеет та, которая соз¬ 
дается двигательной установкой,—движущая сила. Эта сила 
называется силой тяги двигателя, или просто тягой . 

Сила тяги представляет собой осевую равнодействующую сил 
давления, распределенных по всей поверхности ракеты. Сюда 
прежде всего включается давление газов р г , выбрасываемых из 
ракетного двигателя и действующих на его внутреннюю поверх¬ 
ность. Кроме того, сила тяги^ включает в себя осевую силу ат¬ 
мосферного давления рГ~действующего по внешней поверхности 
ракеты (фиг. 1.2). 

Необходимо подчеркнуть, что здесь речь идет исключительно 
о барометрическом давлении окружающей среды, но не о том 
истинном давлении на поверхности ракеты, величина и закон рас¬ 
пределения которого зависят, помимо высоты, от скорости полета 
и аэродинамической формы ракеты. Все добавочные силы, возни¬ 
кающие в связи с движением ракеты в атмосфере, рассматрива¬ 
ются обычно как аэродинамические силы. 

Независимо от формы ракеты или двигательной установки, 
если последнюю рассматривать изолированно, осевая составляю¬ 
щая внешнего статического давления окружающей среды равна 

Р§ау 

где р — внешнее статическое давление; 

$ а —площадь выходного сечения сопла (см. фиг. К 2). 
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Знак минус показывает, что эта сила направлена всегда про¬ 
тив силы тяги и является тормозящей. 

Остается теперь найти равнодействующую сил давления для 
внутренней поверхности двигательной установки. Для этого рас¬ 
смотрим отдельно объем газа, ограниченный внутренней поверх¬ 
ностью двигателя и плос¬ 
костью среза сопла 



(фиг. 1.3, а). 

Силы давления газа р г , 
которые действуют на внут¬ 
реннюю поверхность двига¬ 
теля и дают искомую состав¬ 
ляющую Р\ (фиг. 1. 3, б) г бу¬ 
дут точно так же действо¬ 
вать и на выделенный объем 
газа и дадут для него ту же 
самую равнодействующую, 
но направленную в другую 
сторону. 

Учитывая силу, приходя¬ 
щуюся на площадь среза 
сопла (фиг. 1.3, в), находим 
для выделенного объема га¬ 
за равнодействующую по¬ 
верхностных сил в виде 


Фиг. 1.3. К ВЫВОДУ формулы ДЛЯ СИЛЫ р Л 

ТЯГИ. * 1 Ра^>а, 

где 5 а — по-прежнему площадь выходного сечения сопла; 

р а — давление в газовом потоке на срезе сопла (это давле¬ 
ние не обязательно равно давлению окружающей сре¬ 
ды и может быть как больше, так и меньше его). 


Импульс силы Р і — р а 5 а за время Д I равен изменению количе¬ 
ства движения газа: 

(Л—/>А)дг=—дм®, 


где Д М — масса газа, ушедшего за время Д^ со скоростью гю. 

Переходя ік пределу и учитывая обозначение (1.3), находим 
искомую величину 

Добавляя сюда составляющую статического давления, най¬ 
денную выше, получаем следующее выражение для силы тяги: 


Р=~тт-\-5 а (р а — р). 


1. Тяга ракетного двигателя 
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Поскольку внешнее статическое давление р окружающей дви¬ 
гатель среды зависит от высоты Н, то его лучше обозначить р$; 
тогда выражение для силы тяги примет окончательный вид такой: 

Р = тю-\-8 а {р а — рн). (1.6) 

Надо заметить, что это выражение можно было бы получить 
сразу из уравнения Мещерского (1.4). Предположим, например, 
что ракета (или только одна ее двигательная часть) закреплена 
неподвижно на стенде в горизонтальном положении (фиг. 1.4). 



Фиг. 1.4. Силы, действующие на ракету, закрепленную на 

стенде. 

Тогда, поскольку ракета остается неподвижной, ^ = 0. В числе 
сил, действующих по внешней поверхности ракеты и срезу сопла, 
остается разность сил давления р а 8 а — рь8 а и сила связи 7?, нало¬ 
женная на ракету со стороны стенда и равная в данном случае 
силе тяги Р. Эта сила может быть замерена динамометром. 

Уравнение (1.4) при работе двигателя на высоте Н принимает 
вид 

0 = тю+р а 8 а - р н 8 а — Я, 

откуда получается найденное выше выражение 

%=*Р=та>+5 в (р а -р н ). 

При таком выводе, однако, мы не выявляем систем сил давле- 
ни»я, приводящих к возникновению тяги. 

Выше уже отмечалось, что составляющая тяги —ръ8 а , получен¬ 
ная за счет статической составляющей давления окружающей сре¬ 
ды, не зависит ни от формы ракеты, ни от формы двигателя. 
Величина сил давления газов на внутренней поверхности двига¬ 
теля также не зависит от особенностей корпуса ракеты, а в даль¬ 
нейшем (гл. VI) мы увидим, что она не зависит ни от скорости 
полета, ни от условий окружающей среды. 

Таким образом, тяга ракетного двигателя может рассматри¬ 
ваться как характеристика только двигательной установки данной 
ракеты. Подавляющая доля тяги приходится на составляющую ре¬ 
активной силы тхи. 
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А 

і 


Из рассмотрения выражения (1.6) вытекает, между прочим, 
несостоятельность довольно распространенного представления о 
том, что реактивный двигатель вытекающей струей отталкивается 
от воздуха. Выражение (1.6) показывает, что тяга при уменьше¬ 
нии атмосферного давления рн не только не уменьшается, но даже 
увеличивается. Наибольшего значения тяга Р достигает при ръ = О, 
т. е. в безвоздушном пространстве. Реактивный аппарат отталки¬ 
вается не от воздуха, а, если можно так выразиться, от частиц 
газа, вытекающих из камеры сгорания. Именно за счет этого оттал¬ 
кивания газ и приобретает свою скорость. Чем больше скорость 
истечения, тем больший импульс при той же отброшенной массе 
получает ракета. 

Выражение тяги (1.6) можно привести к другому виду. Обо¬ 
значим через ро давление атмосферы у поверхности земли. Тогда 
выражение (1.6) можно будет переписать в виде 

Р = т + 5 а ( р а - р 0 ) + ( Ро - р к ) 

или 

Р=Ро + 5а(Ро-Рп)- (1-7) 

В этом выражении выделена сила тяги у поверхности 
земли — Ро, 

Р 0 = тгѵ + 5 а (р а -р 0 ). 

Выражение (1.7) дает зависимость силы тяги двигателя от 
высоты и справедливо только для случая неизменного на траек¬ 
тории расхода т. 

При полете ракеты вне пределов атмосферы внешнее давление 
рп = 0 и величина силы тяги в этом случае — Р и (так называемая 
сила тяги в пустоте) согласно выражению (1.6) составит 

Р а — тю-\-5 а р а . (1.8) 

Иногда выражение тяги в пустоте записывают в виде 

Р п ^тъ» е , (1.9) 

где Ше — так называемая эффективная скорость истечения. 

Из сопоставления выражений (1.9) и (1.8) следует, что эф¬ 
фективная скорость истечения 

+ (1.10) 

т 

Основной особенностью эффективной скорости истечения яв¬ 
ляется то, что она не зависит от расхода т, поскольку, как бу¬ 
дет показано в гл. VI, давление р а на выходе из сопла пропорцио¬ 
нально т, а действительная скорость истечения т от расхода 
не зависит (правда, в сравнительно небольших диапазонах изме¬ 
нения расхода). Разность эффективной скорости и действительной 
относительно невелика, обычно она не превосходит 10—15% от 
величины ю. 
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Удельная тяга и удельный расход топлива 


Одним из основных показателей эффективности ракетного дви¬ 
гателя является удельная тяга. 

Под удельной тягой понимается тяга двигательной установки, 
отнесенная к общему весовому секундному расходу отбрасывае¬ 
мых масс: 


где весовой расход пг§ 0 берется в условиях, приведенных к поверх¬ 
ности Земли (§о — ускорение силы тяжести у поверхности Земли). 
Согласно выражению (1.6) 





ІРа-Рн)- 


( 1 . 11 ) 


Для заданного двигателя удельная тяга является функцией 
внешнего атмосферног.О-Давления, т. е. высоты полета. В пределах 
изменения давления от одной атмосферы до полного вакуума 
удельная тяга меняется обычно на 10—20%. 

Удельная тяга определяется скоростью истечения газа, кото¬ 
рая в свою очередь зависит от теплотворности топлива и от кон¬ 
структивных особенностей двигателя. Чем выше теплотворность 
топлива, тем выше удельная тяга. 

В зависимости от конструкции двигателя меняются условия 
сгорания топлива и истечения газов, что непосредственно сказы¬ 
вается на удельной тяге. Так, например, на величину у дельной 
тяги оказывает влияние величина давленияНв~камере сгорания и 
степень расширения сопла. Кроме того, в больших ракетных дви¬ 
гателях имеют ^место некоторые расходы масс на внутренние нуж¬ 
ды двигателя, например расход компонентов парогазогенерации на 
работу турбины. За счет такого дополнительного расхода массы 
общая удельная тяга всего двигателя снижается. 

Так как удельная тяга данного двигателя зависит от высоты 
полета, то нужно указывать, для какой высоты дается величина 
удельной тяги. Наименьшее значение удельной тяги данного дви¬ 
гателя будет иметь~место при -работе двигателя на земле. Такая 
удельная тяга обозначается Р уд о. Наибольцщ е_значение удельной 
тяги имеет _место в_пустотеу (рн=0) т Это так называемая пустот¬ 
ная удельная тяга 


или ч ісленно 



№ 

То 




$аРа _ 


( 1 . 12 ) 


уд.п 


0,1 


кг 


кг [сек 


где ^ — эффективная скорость истечения в м сек. 
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Наряду с удельной тягой ракетные двигатели могут характе¬ 
ризоваться также удельным расходом топлива, т. е. весовым се¬ 
кундны м расходом, отнесенным к единице..силы тяги. 

УдельншГ"Ттасжй^ топлива 0 УД представляет собой величину, 
обратную удельной тяге, и измеряется обычно в кг/сек на тонну 
тяги. Поэтому 

Г _ 1000 кгісек 

Здесь 


кг [сек 


Удельная тяга современных ракетных двигателей составляет 

200 — 270 кг (подробнее см. табл. 4.5). Удельный расход топ- 
кг(сек 

лива составляет соответственно 5 — 3,6 —' сг - к . 

тп 


2. ФОРМУЛА ЦИОЛКОВСКОГО ДЛЯ ИДЕАЛЬНОЙ СКОРОСТИ РАКЕТЫ 


Идеальная скорость одноступенчатой ракеты 

Определим скорость, которую может получить ракета в иде¬ 
альном случае, когда ее движение происходит не только вне пре¬ 
делов атмосферы, но и вне пределов поля тяготения. 

В этом случае из выражений (1.5) и (1.9) получаем 


Согласно (1.3) 
при этом 

откуда 


Мѵ = т№ е . 


ам 

/ 71 =- 

йі 


У 


м — 

си 


— таз. 


ам 

йі 


У 


йѵ = 


— тю е 


ам 

м * 


Учитывая, что эффективную скорость ш е можно считать вели¬ 
чиной постоянной, после интегрирования получим 

—ти) е (1п М— 1п С), 
где С — произвольная постоянная. 

При ѵ = 0 масса ракеты равна начальной массе М 0 (суммар¬ 
ной массе конструкции и запаса топлива). Поэтому 

ѵ=—и< е \п^-. (М3) 

М о 

Это соотношение получено впервые К. Э. Циолковским. Здесь 
под М понимается текущее значение массы ракеты. 


2. Формула Циолковского для идеальной скорости ракеты 


27 




Отношение М/М 0 обозначается обычно через р (р<1). Обрат¬ 
ная величина называется числом Циолковского и обозначается 
через 2 (г>1). 

К моменту выключения двигателя масса М принимает свое 
наименьшее значение М И , равное массе конструкции ракеты с не¬ 
большими остатками топлива в баках и трубопроводах. При этом 
наибольшая (конечная) скорость ракеты 

ѵ к = — «0,1піѵ (1-14) 

Эта формула часто записывается в виде 

ѵ к =гѵ е 1п — Іп 2 =<м е 1п — 1 ——-, 

[Л К м к 

где М к — масса ракеты в момент выключения двигателя; 

М т — масса выгоревшего топлива. 

Как следует из основного соотношения для конечной скорости 
(1. 14), большей скорости ѵ к можно достичь либо путем увеличе¬ 
ния эффективной скорости истечения ію е , либо путем уменьшения 
относительной конечной массы р к . 

Оценим относительное влияние ы) е и р к на величину идеальной 
конечной скорости. Если продифференцировать соотношение (1. 14), 
предварительно взяв от обеих частей его натуральные логарифмы, 
то, заменяя дифференциалы конечными приращениями, получим 

А ѵ к __ | 1 А;-ч< 

Ѵ к 12) е ІП {А к [Х к 

Отсюда можно заключить, что относительно большее влияние 
на идеальную конечную скорость ѵ к оказывает эффективная ско¬ 
рость истечения хю е при условии 


ІІп^к I 

т. е. при 

^< — «0,37, 

е 

где е —основание натуральных логарифмов. 

Выше говорилось, что эффективная скорость истечения до е 
определяется теплотворностью топлива и качеством двигательной 
установки. 

Величина р к определяет качество конструкции ракеты. Чем 
меньше„рк»„ те м:-бо^ ее ^^ совершенной ^ считается конструкция, тем 
большей скорости может достичь ракета при заданной скорости 
истечения ш*. 

Представление о реальных значениях р к можно получить, если 
вспомнить, что, например, стартовый вес ракеты второй мировой 
войны Ѵ-2 («Фау-2») составлял около 13 т при собственном 
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весе конструкции (без топлива), равном примерно 4 т. Следова¬ 
тельно, для этой ракеты р к ~0,3. Если учесть, что конструкция 
этой ракеты далеко не совершенна и могла бы быть улучшена, 
приведенную цифру следует рассматривать только как некоторый 
нижний, легко достижимый показатель качества конструкции. 
В то же время для несоставных ракет трудно представить себе 
возможность сильного уменьшения р к (хотя бы до величины по¬ 
рядка 0,1), особенно если учесть, что в вес незаправленной ракеты 
должен включаться и полезный груз (приборы или экипаж 
ракеты). 

Таким образом, можно считать, что величина р к для реаль¬ 
ных конструкций несоставных ракет может лежать в пределах 
0,3—0,1. 

Если мы снова обратимся к упомянутой выше ракете Ѵ-2, 
двигатель которой работал на разбавленном водой спирте и жид¬ 
ком кислороде, то для эффективной скорости истечения продуктов 
сгорания из сопла двигателя получим величину, равную примерно 
2000 м/сек. Таким образом, для этой ракеты согласно выраже¬ 
нию (1.14) идеальная конечная скорость полета 

ѵ к = —20001п 0,3^ 2400 м/сек. 

В действительности из-за влияния силы земного тяготения и 
наличия атмосферы максимальная скорость уменьшается до 
1500 м/сек (происходит потеря скорости, грубо говоря, почти на 
1000 м/сек). 

Мы видели, что наиболее действенным средством повыше¬ 
ния конечной скорости ракет является увеличение эффективной 
скорости истечения, т. е. удельной тяги. Если, например, довести 
эффективную скорость истечения до 4000 м/сек, что подходит 
к границе энергетических возможностей химических ракетных топ¬ 
лив, и при этом поднять показатель качества конструкции р к 
до 0,12, то 

= — 4000 1п 0,12 8 500 м/сек. 

Если учесть неизбежные потери в скорости, обусловленные на¬ 
личием тяготения и земной атмосферы, то полученная конечная 
скорость будет меньше первой космической скорости (см. гл. II). 

Достигнуть космических скоростей позволяют составные ра¬ 
кеты, идею которых впервые выдвинул К. Э. Циолковский. 

Идеальная скорость составной ракеты 

Основная задача ракеты как летательного аппарата заключает¬ 
ся в том, чтобы заданному грузу (экипажу ракеты, приборам или 
боевому заряду) сообщить заданную скорость. 

В зависимости от величины заданного груза и заданной скоро¬ 
сти назначается и запас топлива. Чем больше груз и заданная 
скорость, тем больший запас топлива должен находиться на бор- 
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ту ракеты, а следовательно, тем большим оказывается и вес кон¬ 
струкции ракеты. 

Это происходит прежде всего потому, что вес топливных баков 
возрастает вместе с их объемом и, кроме того, с увеличением раз¬ 
меров ракеты более сложным оказывается обеспечение ее проч¬ 
ности, что приводит к необходимости уси¬ 
ления конструкции и дополнительного 
увеличения ее веса. 

Здесь как раз и проявляется основной 
недостаток обычных несоставных ракет. 

Заданная скорость в этих ракетах сооб¬ 
щается не только полезному грузу, но и 
целиком всей конструкции ракеты, что 
вызывает по необходимости большие «на¬ 
кладные» затраты энергии. Причем эти 
затраты настолько велики, что, как мы 
видели выше, космические скорости при 
помощи несоставных ракет на обычном 
химическом топливе вообще не могут быть 
получены. 

От указанного недостатка частично 
свободны составные ракеты. 

Под составной понимается, вообще го¬ 
воря, такая ракета, у которой в полете, 
когда еще не израсходован весь запас топ¬ 
лива, происходит сброс использованных и 
ненужных для дальнейшего полета эле¬ 
ментов конструкции. Простейшая схема 
составной ракеты показана на фиг. 1. 5. 

Вначале, при подъеме ракеты, работает 
первый, наиболее мощный двигатель — 
двигатель первой ступени ракеты, способ¬ 
ный поднять и разогнать до некоторой 
скорости всю систему целиком. После то- Фнг схема многосту- 
го как будет израсходована основная пенчатой ракеты, 

часть топлива, двигатель первой ступени 

вместе с конструкцией, включающей опорожненные емкости, т. е. 
со всей первой ступенью ракеты, может быть отброшен. Дальше 
полет ракеты продолжается при работающем двигателе второй 
ступени, имеющем меньшую тягу, но способном сообщить облег¬ 
ченной ракете дополнительную скорость. 

После того как выгорит топливо второй ступени, может быть 
включен двигатель третьей ступени, а вторая ступень должна быть 
отделена от ракеты. Описанный процесс отделения ступеней теоре¬ 
тически может быть продолжен и далее. На практике же число сту¬ 
пеней определяется назначением ракеты и степенью конструктив¬ 
ных затруднений, возникающих с увеличением числа ступеней. 
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В отличие от одноступенчатой ракеты здесь одновременно с по¬ 
лезным грузом заданную конечную скорость получает масса не 
всей конструкции, а только последней ступени. Массы же преды¬ 
дущих ступеней получают меньшие скорости. 

Обозначим через рі отношение массы ракеты без топлива пер¬ 
вой ступени к стартовой массе всей ракеты, через рг — отношение 
массы второй ступени без топлива этой ступени к той массе, кото¬ 
рую имеет ракета непосредственно после сброса отработавшей 
первой ступени. Аналогично для последующих ступеней примем 
обозначения рз, р 4 , . . ., р Л . 

После того как сгорит топливо первой ступени, идеальная ско¬ 
рость ракеты будет 

После сгорания топлива второй ступени к этой скорости доба- 
вится скорость 

^ 2 1пр 2 . 

Каждая последующая ступень даст аналогичное добавление 
скорости. В итоге получим 

г>к=— «ѴіІпНч — 1п — . . . -™ е п 1п Рѵ 

Если эффективная скорость истечения для каждой из ступеней 
одна и та же (пр е1 = т^ = . . . = т еп = г<ѵ е ), то 

—™ е іп (№ • • • Рп)- 

Каждая из величин р меньше единицы. При наличии нескольких 
ступеней произведение рірг ... р л может оказаться достаточно ма¬ 
лым и величина — 1п (рірг ... р л ) может достичь больших значений, 
что соответствует большей конечной скорости. 

При помощи составных ракет оказывается возможным дости¬ 
жение космических скоростей полета. 

Формулы Циолковского для идеальных условий полета дают 
только верхнюю границу скорости ракеты. Действительная конеч¬ 
ная скорость всегда будет меньше вследствие неизбежных потерь. 
К уменьшению конечной скорости приводят: 

а) преодоление силы тяготения при подъеме ракеты на высоту; 

б) снижение удельной тяги при работе двигателя в атмосфере 
(по сравнению с пустотной удельной тягой, определяющей эф¬ 
фективную скорость истечения); 

в) преодоление сил аэродинамического сопротивления; 

г) необходимость обеспечить траекторию определенной формы, 
когда на отдельных участках траектории направление силы тяги 
может не совпадать с направлением скорости. 

Некоторые из этих вопросов будут более подробно рассмотре¬ 
ны в дальнейшем. 


2. Формула Циолковского для идеальной скорости ракеты 
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В тех случаях, когда тяга двигателя велика по сравнению 
с весом ракеты и силами аэродинамического сопротивления (как, 
например, для тактических пороховых ракет), формула Циолков¬ 
ского достаточно точна. Даже для дальних ракет, у которых по¬ 
тери скорости на земное тяготение могут быть весьма значитель¬ 
ными, формула Циолковского позволяет ориентировочно оценить 
скоростные ресурсы ракеты. 


Влияние силы земного тяготения 


Выясним теперь, как влияет сила притяжения Земли на дви 
жение ракеты в простейшем случае вертикального подъема. 

В этом случае выражения (1.5) и (1.9) для полета в безвоз¬ 
душном пространстве дают 

М — =■ тю.т — 
йі е 


где М ё — вес ракеты. 

Если расстояние от ракеты до центра Земли за время работы 
двигателя меняется незначительно, то величину ё можно считать 
неизменной. Тогда последнее выражение после преобразований 
принимает вид 


йѵ = 


— тю е 


ам 

м 


-ё<іі 


и легко интегрируется: 

ѵ— —™ е (ІпЖ — 1п С) — 

Как и в случае идеального полета, при /=0 имеем ѵ = 0 и 
М=М 0 . Следовательно, С = М 0 и 

V— — ЧЮ е 1п [А — ё і. 

Это выражение для случая вертикального подъема можно было 
бы написать сразу. Для этого нужно только учесть, что вследствие 
земного тяготения идеальная скорость ѵ уменьшается на величину 
той скорости, которую получает свободно падающее тело за вре¬ 
мя і (в нашем случае і — время работы двигателя). 

Оценим потерю скорости на силу тяготения для вертикального 
подъема упоминавшейся выше ракеты Ѵ-2, у которой время работы 
Двигателя равнялось примерно 64 сек. Получим ^ — 640 м/сек при 
вычисленной ранее идеальной скорости 2400 м/сек. 

В общем случае, когда полет ракеты происходит по наклонной 
траектории, потери скорости на силу тяготения оказываются не¬ 
сколько меньшими, чем для случая вертикального подъема при том 
ж е времени работы двигателя. 

Таким образом,если в идеальном случае конечная скорость ра- 
Кет ы не зависела от режима (времени) горения топлива и опреде¬ 
лялась лишь отношением конечной и начальной масс ракеты, то 
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при наличии силы тяготения скорость, полученная ракетой, зави¬ 
сит от быстроты выгорания топлива. Чем быстрее выгорит топливо, 
т. е. чем меньше будет время і, тем больше будет скорость ѵ. 

Можно представить себе такой случай, когда скорость ракеты 
вообще будет равна нулю. Это произойдет, например, если топливо 
будет гореть постепенно при малом секундном расходе и двига¬ 
тель будет давать тягу, не превышающую силу веса. 

Так или иначе следует, очевидно, стремиться ік тому, чтобы дви¬ 
гатель давал возможно большую тягу. Однако увеличение тяги не 
может быть неограниченным. Прежде всего увеличение тяги сопро¬ 
вождается возрастанием веса двигательной установки, что может 
привести к значительному утяжелению конструкции ракеты, т. е. 
увеличению ее относительного конечного веса ц к . 

Кроме того, при больших тягах возникают большие ускорения, 
а следовательно, и большие инерционные силы в ракете. Это ска¬ 
зывается на ее прочности и в конечном счете приводит опять-таки 
к увеличению веса конструкции ракеты. Если же в ракете предпо¬ 
лагается наличие живых существ, то ускорение должно быть огра¬ 
ничено из соображений их безопасности. 

Помимо всего этого, для дальних ракет, проходящих значи¬ 
тельную часть траектории за пределами атмосферы, быстрое на¬ 
растание скорости привело бы к значительным потерям на аэро¬ 
динамическое сопротивление. Для таких ракет оказывается более 
выгодным умеренный набор скорости, с те*м чтобы нижние плотные 
слои атмосферы были пройдены с невысокими скоростями (при 
малом аэродинамическом сопротивлении). Верхние же слои атмо¬ 
сферы могут проходиться с большими скоростями. 

Все эти обстоятельства приходится учитывать при проектиро¬ 
вании конкретных ракет. 

3. ВНЕШНИЙ КОЭФФИЦИЕНТ ПОЛЕЗНОГО ДЕЙСТВИЯ 

РАКЕТНОГО ДВИГАТЕЛЯ 

В качественном отношении к. п. д. ракетного двигателя анало¬ 
гичен коэффициенту полезного действия любого другого теплового 
двигателя и определяется отношением полезной работы к затра¬ 
ченной. 

Потери ракетного двигателя складываются из тепловых потерь, 
обусловленных внутренними процессами, происходящими в двига¬ 
теле, и из потерь, специфически связанных с наличием уходящей 
газовой струи, уносящей часть кинетической энергии системы. 

Внутренний коэффициент полезного действия ракетного двига¬ 
теля представляет собой отношение кинетической энергии выбра¬ 
сываемых газов к теплотворности топлива. Его величина опреде¬ 
ляется свойствами топлива и ходом процесса горения и колеблется 
в пределах от 0,3 до 0,5 (в лучшем случае). О факторах, влияющих 
на величину внутреннего к. п. д., мы будем говорить в разделе, 
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посвященном процессам в камере сгорания и соплах. Здесь же 
остановимся только на внешнем к. п. д. Под этим термином пони¬ 
мается отношение полезной работы газовой струи к ее кинетиче¬ 
ской энергии. 

Составим выражение для внешнего к. п. д. ракетного двигателя. 

Пусть за время Д і сгорает масса топлива АМ, которая затем 
выбрасывается из сопла со скоростью хю. Эта масса имеет кинети¬ 
ческую энергию 

ДМдо 2 

2 


До сгорания топливо обладало энергией 

А Мѵ 2 


где ѵ — скорость ракеты в данный момент. 

Таким образом, покинувшая ракету масса поглотила энергию 


Шч&Р . А Мѵ 2 
2 * 2 * 


(1.15) 


Второе слагаемое соответствует предварительной затрате энер¬ 
гии на приобретение массой Д М скорости ѵ . Прежде чем топливо 
сжечь, мы сообщили ему за счет горения других частиц топлива 
некоторую кинетическую энергию. Масса топлива вследствие этого 
стала в энергетической оценке «дороже». 

Теперь посмотрим, какая часть этой энергии является полезной 
энергией. 

Масса Д М, истекающая за время Д^ создает тягу 

ДМ 

- № 

м 


(составляющей тяги 8 а (р а — р) пренебрегаем) 
тяги производит работу 

тѵкі = кМ / дѵѵ. 

м 


На пути ѵЫ сила 


(і.іб) 


Эта работа и будет полезной работой, получаемой из общей 
кинетической энергии массы ДМ. 

Следовательно, внешний к. п. д. ракетного двигателя 


% = 


А Міюѵ 


АМ10 2 АМѵ 2 
—— 


или 


% 


2 


V 

10 



10 2 


(1.17) 


3 1141 
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Внешний к. п. д., как мы видим, является функцией скорости по¬ 
лета ѵ (фиг. 1.6). При ѵ = ш он достигает своего наибольшего зна¬ 
чения Лбтах=1. Это и понятно. При ѵ = гѵ скорость истекающего 
газа относительно Земли равна нулю. Выброшенные частицы не 
обладают скоростью относительно точки старта, и вся кинетиче- 


Ѵе 



Фиг. 1.6. Зависимость внешнего 
к. п.д. ракеты от отношения скорости 
полета к скорости истечения газов. 


ская энергия струи обращается в 
энергию ракеты. Однако не следу¬ 
ет из этого делать далеко идущих 
выводов о согласовании скорости 
проектируемой ракеты со ско¬ 
ростью истечения газов. Ведь дело 
в том, что энергетическая оценка 
качества машины по к. п. д. есть 
сравнительная оценка машин, 
предназначенных для разрешения 
только одинаковых задач. Ракета 
представляет собой единственный 


в настоящее время аппарат, по¬ 
зволяющий получить космические скорости. Если эта задача должна 
быть решена и выбора в способах ее решения нет, то вопрос внеш¬ 
него к. п. д. отступает, естественно, на второй план. 

Если же в будущем станет возможным создавать двигатели 
с различными и резко отличающимися по величине скоростями 
истечения, то выбор последовательности работы этих двигателей 
должен быть увязан с программой изменения скорости ракеты. 

Необходимо заметить, что выражение (1. 17) дает «мгновенное» 
значение внешнего к. п. д. Для определения к. п. д. на всем участ¬ 
ке полета с работающим двигателем нужно, очевидно, брать уже 
не отношение величины (1.16) к (1.15), а отношение интегралов 
от этих величин за все время полета. 


Глава II 


ТИПЫ РАКЕТНЫХ ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТОВ 
И ОСНОВЫ ИХ УСТРОЙСТВА 

1. БЕСПИЛОТНЫЕ РАКЕТНЫЕ ЛЕТАТЕЛЬНЫЕ АППАРАТЫ 

И ИХ НАЗНАЧЕНИЕ 

В широком смысле слова ракета как летательный аппарат отно¬ 
сится в настоящее время к обширному классу так называемых бес¬ 
пилотных аппаратов, т. е. аппаратов, не имеющих на борту челове¬ 
ка, управляющего движением. Мы говорим «в настоящее время», 
так как можно представить себе момент, когда человек освоит ра¬ 
кетную технику настолько, что уверенно сможет использовать ра¬ 
кету в качестве транспортного средства и для космических полетов. 

В ракетной технике, как и во всякой быстро развивающейся но¬ 
вой отрасли техники, нет еще установившейся общепринятой тер¬ 
минологии. Зачастую одни и те же типы аппаратов имеют различ¬ 
ные названия, а для некоторых типов общепринятые названия не 
выработались совсем. Мы не намерены здесь давать какую-либо 
общую классификацию типов ракетных аппаратов. Такая класси¬ 
фикация в настоящее время весьма затруднительна и, как бы тща¬ 
тельно она ни была выполнена, будет заключать в себе множество 
неясностей чисто дискуссионного порядка. Поэтому вопросов клас¬ 
сификации ракет мы коснемся ниже лишь в той мере, в какой это 
необходимо для внесения определенной последовательности в опи¬ 
сание общих схем летательных аппаратов. 

Форма ракеты, ее размеры и устройство определяются в ко¬ 
нечном итоге теми задачами, которые на нее возлагаются. Поэтому 
обзор существующих типов ракет мы произведем, придерживаясь 
принципа назначения ракет. Сначала остановимся на аппаратах 
наземной артиллерии, которые будем подразделять на аппараты 
ближнего, дальнего и сверхдальнего действия. Затем рассмотрим 
принципиальные схемы зенитных ракет, авиационных ракет и 
планирующих бомб и дадим краткое описание конструкций спе¬ 
циальных ракет. В заключение проведем обзор современных метео¬ 
рологических и геофизических ракет и остановимся на основных 
вопросах создания искусственных спутников Земли. 
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Разделение ракет по их назначению не является единственно 
возможным. Можно делить ракеты по принципу наведения на 
цель и принципам управления. Можно классифицировать ракеты 
по типам применяемого топлива, по конструктивным признакам, 
по типам двигателя и т. п. 

В зависимости от расположения старта и цели военные беспи¬ 
лотные летательные аппараты, предназначенные для поражения 
этой цели, часто разделяются на классы: «земля—земля», «зем¬ 
ля—воздух», «воздух—воздух» «вода—воздух» и пр. Первое сло¬ 
во обозначает местоположение точки старта, а второе слово — 
место, где расположена поражаемая цель. 

Здесь, однако, могут возникнуть различные неясности. Напри¬ 
мер, неясно, к какому классу отнести аппараты, которые с равным 
успехом могут быть пущены с различным стартом по одной и той 
же цели или с одним и тем же стартом по различным целям. 

Несмотря на все многообразие существующих типов и кон¬ 
струкций ракет и вообще беспилотных летательных аппаратов, 
для всех них характерным является наличие некоторых общих кон¬ 
структивных элементов. 

Каждый такой летательный аппарат имеет двигательную 
установку, обеспечивающую создание тяги по реактивному 
принципу. В ^вягахедьяую .установку включаются камера двига¬ 
теля (камера сгорания с соплом и системой охлаждения), систе¬ 
ма “подачи топлива в камеру сгорания и система регулирования 
двигателя. 

Для всех ракет характерно наличие резервуаров с топливом, 
обеспечивающим работу двигателя. В некоторых случаях роль 
таких резервуаров играет сама камера сгорания, как это имеет 
место для ракет твердого топлива. 

Обеспечение правильного полета требует введения системы 
управления или стабилизации ракеты в полете. Поэтому для 
многих летательных аппаратов предусматривается система управ¬ 
ления или стабилизации. К ней относятся приборы, реагирующие на 
положение ракеты в пространстве и находящиеся как на борту ра¬ 
кеты, так и на земле (если ракета управляется с земли). К системе 
управления принадлежат также вспомогательные, усилительные 
и следящие устройства. Наконец, сюда же относятся и исполни¬ 
тельные управляющие органы: рулевые машины с воздушными 
и газоструйными рулями, поворотные камеры двигателя и приво¬ 
ды к ним. Если ракета неуправляемая, для нее предусматривается 
либо аэродинамическая стабилизация при помощи хвостового опе¬ 
рения, либо гироскопическая стабилизация путем придания быстро¬ 
го вращения вокруг продольной оси. 

На каждом летательном аппарате должен существовать отсек 
для размещения полезного груза, который необхо¬ 
димо донести до цели. Если ракета имеет военное назначение, то 
это, как правило, — боевой заряд. Если летательный аппарат 
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предназначен для исследовательских целей, то полезным грузом 
является исследовательская аппаратура и радиопередающие 
устройства. 

Все части летательного аппарата должны быть связаны воеди¬ 
но силовым корпусом, роль которого во многих случаях выпол¬ 
няют стенки баков с топливом, а в ракетах твердого топлива — 
также стенки камеры сгорания. 

Наконец, нельзя не упомянуть о комплексе наземного 
оборудования. 

Для малых неуправляемых ракет в наземный комплекс вклю¬ 
чаются прежде всего пусковые устройства, представляющие собой 
систему простых направляющих, установленных на автомашине 
или самолете. Жидкостные ракеты дальнего действия запускаются 
с пускового стола при сложной системе вспомогательных пусковых 
агрегатов, обеспечивающих транспортировку и подъем ракеты на 
стол, подвоз и заправку топливом и т. п. К наземному оборудова¬ 
нию относится также аппаратура для проверки ракеты на старте, 
управления и наблюдения за ракетой в полете. 

Упомянутые выше элементы летательных аппаратов можно 
будет увидеть на примерах конструкций, описанных в настоящей 
главе. Более подробному рассмотрению отдельных элементов по¬ 
священы последующие главы. Так, работа и конструкция двига¬ 
тельных установок и рабочие процессы, происходящие в двигате¬ 
ле, будут рассмотрены в гл. III—VI. Общие сведения о силах, дей¬ 
ствующих на ракету, и об условиях полета будут даны в гл. VII 
и VIII. В гл. IX излагаются общие принципы управления ракетой 
и ее стабилизации в полете. Наконец, в гл. X описывается наземное 
оборудование. 

В настоящей книге рассматриваются исключительно ракетные 
летательные аппараты. Беспилотные летательные аппараты, снаб¬ 
женные воздушно-реактивными двигателями, как, например, само 
леты-снаряды, представляют самостоятельную отрасль реактив 
ной техники. 

Перейдем теперь к более детальному рассмотрению типовых 
конструкций ракет. 


2. СНАРЯДЫ НАЗЕМНОЙ РАКЕТНОЙ АРТИЛЛЕРИИ 
БЛИЖНЕГО ДЕЙСТВИЯ 

Летательные аппараты наземной ракетной артиллерии могут 
быть разделены на аппараты ближнего, дальнего и сверхдальнего 
Действия. 

Для поражения целей, расположенных на расстояниях до 
50 км, т. е. на расстояниях, доступных для ствольной артиллерии, 
применяются обычно неуправляемые ракеты, позволяющие вслед¬ 
ствие своей простоты и реальной возможности массового приме- 
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нения вести эффективный обстрел по площадям. Топливом для 
этих ракет служат ракетные пороха, которые представляют со¬ 
бой разновидность твердого топлива, широко применявшегося 
в ракетных двигателях с давних времен. 

В принятой нами терминологии это и есть ракеты ближнего 
действия. 

Типичными для этого вида оружия являются наши гвардейские 
минометы, применявшиеся во время Великой Отечественной вой¬ 
ны и любовно прозванные в народе «Катюшами». К этому же типу 
оружия относятся различные пороховые ракеты и других армий, 
участвовавших во второй мировой войне. На фиг, 2.1 показан 
в разрезе типовой пороховой ракетный снаряд. 



Фиг. 2. 1. Пороховой ракетный .снаряд. 

/—камера сгорания с ракетным зарядом, 2 —воспламенитель, 3 —сопло, 4 —диафрагма, 
5 —боевой заряд, 6 —взрыватель, 7—хвостовое оперение. 


Ракета имеет камеру сгорания 1, содержащую пороховой ра¬ 
кетный заряд. Этот заряд состоит обычно из нескольких пороховых 
шашек и воспламеняется от специального воспламенителя 2. Газы, 
образующиеся при горении пороха, истекают через сопло <?, 
в результате чего возникает тяга двигателя. Для того чтобы в про¬ 
цессе горения пороховые шашки не смещались в продольном 
направлении и куски пороха не уносились через сопло, в задней 
части камеры сгорания поставлена металлическая решетка — 
диафрагма 4. Пороховой ракетный снаряд снабжен хвостовым 
оперением 7, необходимым для придания ракете устойчивости 
полета. 

Такой способ придания устойчивости не является единственно 
возможным. Для пороховых ракет ближнего действия весьма рас¬ 
пространена стабилизация путем придания ракете быстрого вра¬ 
щения вокруг продольной оси. В этом случае ракета сохраняет 
устойчивость полета подобно артиллерийскому снаряду вследствие 
гироскопического эффекта. Такого типа ракета носит название 
турбореактивного снаряда (ТРС). Ракета в этом случае освобож¬ 
дена от оперения, а быстрое вращение создается действием косо 
поставленных сопел. 
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На фиг. 2.2 показано устройство турбореактивной мины ше¬ 
стиствольного немецкого миномета второй мировой войны и ТРС 
калибра 380 мм. 

В обоих снарядах предусмотрен наклон реактивных сопел. Лю¬ 
бопытно, что в первой из показанных мин истечение газов проис¬ 
ходит через боковые сопла, а боевой заряд расположен сзади ра¬ 
кетного. 



Фиг. 2. 2. Турбореактивные снаряды. 

7—«боевой заряд, 2 —-движущий заряд, 3— сопла. 


Это сделано с той целью, чтобы приблизить сопла к центру 
тяжести снаряда и тем самым уменьшить влияние случайных де¬ 
стабилизирующих моментов, возникающих вследствие геометриче¬ 
ской неоднородности сопел. Кроме того, расположение боевого за¬ 
ряда сзади ракетного по замыслу должно было увеличить боевой 
эффект, поскольку взрыв происходит на некоторой высоте от зем¬ 
ли. Однако на практике такая конструкция себя не оправдала. 

Снаряды ракетной артиллерии имеют боевой заряд и взрыва¬ 
тель с детонатором, конструкция которых зависит от назначения 
снаряда. Ракеты, представленные на фиг. 2. 1 и 2. 2, предназначены 
Для поражения живой силы противника. 

Осколочный эффект ракет может быть улучшен применением 
Пассивного корпуса с продольной насечкой, как это выполнено 
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в турбореактивном снаряде, показанном на фиг. 2.3. В этом сл- 
чае достигается более равномерное дробление корпуса при взрыв 
Ракета осколочно-фугасного действия изображена на фиг. 2. 
Боевой заряд здесь заключен в массивный корпус, позволяюіш 
пробивать прочные укрытия. 



Фиг. 2. 3. Снаряд осколочного действия. 


Головная часть осколочно-зажигательного реактивного снаря 
да, показанного на фиг. 2. 5, снабжена осколочно-зажигательными 
элементами. Для чисто зажигательного эффекта головная часть 
зажигательной ракеты снаряжается горючей смесью (фиг. 2.6). 

Отметим заодно характерную особенность конструкции ракеты 
показанной на фиг. 2. 5. Камера сгорания у этой ракеты сдела¬ 
на из огнеупорной керамики, обмотанной снаружи 
слоем тонкой рояльной проволоки. Такая конструк 
ция дает некоторый весовой выигрыш, поскольку хо¬ 
лоднотянутая проволока по сравнению с обычным* 
трубами обладает заметно большей прочностью 
Однако вследствие технологических осложнений 
большой стоимости проволоки и недостаточной на 
дежности подобные камеры не нашли применения 
На фиг. 2. 7 показано устройство двух противо¬ 
танковых ракет, именуемых часто гранатами. Харак 
терной для них особенностью является форма при 
меняемого боевого заряда, имеющего с передней 
стороны выемку. Такой заряд носит название куму¬ 
лятивного. 

Форма взрывной волны сильно зависит от формь 
боевого заряда, прочностных и механических харак 
теристик его облицовки. При подрыве кумулятивно 
го заряда волна со стороны выемки концентрируете* 
в виде тонкого пучка, обладающего большим броне¬ 
пробивающим действием. Передняя часть облицов 
ки, покрывающая выемку кумулятивного заряда 
при его подрыве сминается и образует так называе¬ 
мый пест. Этот пест, показанный на фиг. 2. 8 пунк¬ 
тиром, выбрасывается вместе с продуктами взрыва 
с весьма большой скоростью и усиливает разрушительное действи 
кумулятивного снаряда. 


Фиг. 2.4. Сна¬ 
ряд осколочно- 
фугасного дей¬ 
ствия. 
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Фиг. 2.5. Осколочно-зажигательная ракета с камерой сгорания, подкреп¬ 
ленной тонкой проволокой. 


При рассмотрении различных типов боевых 
частей ракет нельзя не сказать об атомном (ядер- 
ном) боевом заряде. Ядерный заряд, как извест¬ 
но, обладает сравнительно большим весом. По¬ 
этому для его переброски необходим крупнока¬ 
либерный снаряд. Одной из пороховых ракет, 
предназначенных для этой цели, является, напри¬ 
мер, американская ракета, известная под назва¬ 
нием «Онест Джон» (фиг. 2.9 и 2. 10). 

Ракета предназначена для непосредственной 
поддержки наземных войск и имеет дальность до 
32 км. Стартовый вес этой ракеты равен 2700 кг, 
вес головной части с боевым зарядом — 630 кг, 
вес топлива — 900 кг. Перед пуском ракета нагре¬ 
вается с помощью чехла, содержащего электро¬ 
нагревательные элементы. Это необходимо для 
уменьшения разброса по дальности, который мо¬ 
жет произойти при изменении свойств твердого 
топлива, если оно будет принимать переменную 
температуру окружающей среды (см. гл. IV). На 
фиг. 2.9 ракета показана в момент снятия термо¬ 
регулирующего чехла. 

Все рассмотренные выше пороховые снаряды 
являются неуправляемыми. Наводка на цель осу¬ 
ществляется пусковым устройством подобно тому, 
кик это делается при стрельбе из артиллерийского 
°РУДия. Выбор такой системы наведения является 
® Данном случае вполне естественным. При не¬ 
большой дальности и стрельбе по сравнительно 



Фиг. 2.6. Зажи¬ 
гательная ракета. 
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большим целям нет необходимости делать ракету управляемой, 
снабжать ее дорогостоящей аппаратурой, усложнять пусковые 
устройства и весь комплекс оборудования. При небольшой стоимо¬ 
сти ракеты неточность стрельбы легко может быть компенсирована 




Фиг. 2. 7. Противотанковые ракеты. 

/—камера сгорания с ракетным зарядом, 2— воспламенитель, 3— сопло, 4—диафрагма, 
о—боевой заряд, 5—донный детонатор, 7—стабилизатор, 8 —головной взрыватель. 


количеством снарядов, и это в конечном итоге оказывается более 
выгодным. 

Однако в некоторых случаях, даже при небольших дальностях, 
бывает желательно введение системы управления для более точного 
наведения ракеты на цель и корректировки ее полета. Это имеет 
прямой смысл в тех случаях, когда стрельба ведется по какой- 
либо движущейся цели (например, танку) или по объекту, для 
поражения которого необходимо не одно, а несколько прямых 



Фиг. 2 8. Взрыв кумулятивного заряда. 


попаданий. В таких случаях неточности стрельбы неуправляемы¬ 
ми ракетами уже трудно компенсировать количеством выстрелов, 
не говоря уже о том, что, например, при отражении танковой 
атаки для планомерного покрытия площади может вообще не ока¬ 
заться времени. 
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Фиг. 2. 10. Пуск ракеты «Онест Джон». 


Снаряд имеет +-образные крылья и Х-образные стабилиза- 
Т 0 Ры. Вес снаряда — 135 кг, длина—1,8 м, дальность полета — 
4*8 км, прицельная дальность — 900—1800 м. 

Сигналы на эту ракету во время полета передаются не по ра- 
ли °, а по двум тонким весьма прочным стальным проводам, раз 


Фиг. 2. 9. Ракета «Онест Джон». 










На фиг. 2. 11 показан внешний вид современного порохового 
управляемого противотанкового ракетного снаряда ближнего дей¬ 
ствия «Дарт» (США), выполненного по образцу одного из немец¬ 
ких снарядов второй мировой войны. 
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матывающимся при движении ракеты со шпулек, расположенных 
под крыльями. Такого рода передача сигнала в отличие от радио¬ 
системы требует несколько более простой аппаратуры и оказывает¬ 
ся устойчивой по отношению 
к внешним случайным и искус¬ 
ственно создаваемым радиопо¬ 
мехам. В то же время система 
обладает некоторой ненадеж¬ 
ностью в том смысле, что не 
исключен обрыв проводов как 
вследствие заедания в шпуль¬ 
ках, так и при случайном попа¬ 
дании в провод снаряда или 
осколка. Обрыв провода может 
произойти также от воздейст¬ 
вия взрывной волны. 

При больших дальностях 
Фиг. 2. и. Управляемый по проводам про- введение системы управления 
тивотанковый ракетный снаряд «Дарт», совершенно необходимо даже 

при стрельбе по площадям. 
Дальние ракеты являются 
слишком дорогостоящими аппаратами, чтобы можно было в какой- 
либо мере большой разброс неуправляемых ракет компенсировать 
их количеством. Поэтому ракеты, дальность действия которых пре¬ 
вышает 50 км , являются, как правило, управляемыми. 

3. РАКЕТЫ ДАЛЬНЕГО ДЕЙСТВИЯ 
Способы увеличения дальности пороховых ракет 

Все классы ракетных снарядов с дальностью действия до не¬ 
скольких сот километров обычно именуют снарядами или апара- 
тами тактического назначения . Аппараты, имеющие большую даль¬ 
ность, относят к категории стратегического оружия. 

В пределах каждого из этих классов можно в свою очередь про¬ 
вести деление ракет на подгруппы малой, средней и большой даль¬ 
ностей. Правда, такое деление до настоящего времени не является 
установившимся, поэтому термины «малая», «средняя» и «боль¬ 
шая» дальность употребляются обычно в сравнительном смысле. 
Однако большей частью в существующей литературе под ракета¬ 
ми дальнего действия понимаются все ракеты, имеющие дальность 
полета свыше 100 км. Боевые ракеты с дальностью действия, 
превышающей 6—8 тыс. км, называют межконтинентальными ра¬ 
кетами. 

Увеличение конечной скорости, т. е. ;іалі^^ ракеты, 

при неизменном весе полезного груза неизбежно приводит к воз- 
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растанию запаса топлива. Это возрастание тем больше, чем больше 
вес полезного груза. Одновременно растет и время, в течение ко¬ 
торого выгорает запас топлива. 

Мы видели, что у всех пороховых ракетных снарядов, как и 
вообще у всех ракет на твердом топливе, камера сгорания являет¬ 
ся одновременно и емкостью, содержащей весь запас топлива. 
С одной стороны, это очень удобно, так как конструкция ракеты 
получается предельно простой, значительно упрощается также и 
ее эксплуатация. С другой стороны, такое конструктивное решение 
накладывает определенное ограничение на величину общего запаса 
топлива и время его выгорания. Дело заключается в том, что 
большое количество топлива потребует увеличения объема камеры 
сгорания. Но камера находится под высоким давлением и работает 
в тяжелых температурных условиях. Может получиться так, что 
обеспечение прочности камеры увеличенных размеров при высо¬ 
ких давлениях и большой температуре приведет к непомерному 
возрастанию ее веса. 

Кроме того, весьма существенным является то обстоятельство, 
что стенки камеры сгорания и стенки сопла порохового двигателя 
являются неохлаждаемыми. При малом времени горения заряда 
стенки не успевают сильно перегреться и почти полностью сохра¬ 
няют свою прочность. С увеличением времени горения заряда мо¬ 
жет появиться потребность охлаждения стенок камеры сгорания 
и сопла или во всяком случае предохранения их от нагрева, что 
неизбежно приведет к усложнению и утяжелению конструкции 
с утратой ее основного преимущества. 

В результате при больших запасах топлива и большой продол¬ 
жительности работы двигателя становится более выгодным при¬ 
менение ракет не на твердом, а на жидком топливе. Этому способ¬ 
ствует еще и то, что жидкое топливо имеет, как правило, более 
высокую теплотворность. 

Т аким .іібраоомг можно говорить, что с ростом полезного груза 
у ракет на твердом топливе в сравнении с ракетами на жидком 
топливе имеет место более жесткое ограничение конечной скоро¬ 
сти, ил ЖГЖ??3? Н(: 1 ети пол ёта. Можно также сказать, что ракеты на 
тве|ідом топливе с ростом конечной скорости будут иметь меньшую 
ве личину' полезного груза.. 

В последние годы техника ракет на твердом топливе продвину¬ 
лась значительно вперед. Разрабатываются высокотеплотворные 
топлива, которые устойчиво горят при сравнительно низких давле¬ 
ниях (порядка 20—40 ат), в то время как для пироксилиновых и 
нитроглицериновых порохов требуются давления 60—80 ат. Нахо¬ 
дятся пути термической изоляции стенок, позволяющие ракетному 
Двигателю работать без охлаждения до нескольких десятков се- 
к Унд, и пр. 

Все это привело к тому, что двигатели на новых твердых топ¬ 
ливах стали применять в таких ракетах, где раньше в основном 
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применяли жидкостные ракетные двигатели. К ним относятся так* 
тические ракеты с дальностью до 500 км, зенитные управляемые 
ракеты, вторые и особенно третьи ступени геофизических и даль¬ 
них баллистических ракет, и, наконец, ракеты-носители спутников 
Земли. Двигатели на твердом топливе применяются также и в ка¬ 
честве стартовых ускорителей различных типов. Вес зарядов твер¬ 
дого топлива в таких двигателях, как, например, двигатель амери¬ 
канской ракеты типа «Полярис», доходит до нескольких тонн. 

Тем не менее, если говорить о сравнительных возможностях уве¬ 
личения полезного груза с одновременным ростом конечной скоро¬ 
сти, то вышеуказанные ограничения, накладываемые твердым 
топливом на дальность ракет или величину полезного груза, в зна¬ 
чительной мере сохраняют свою силу. 

В пределах применения твердого топлива можно добиться су¬ 
щественного увеличения дальности путем применения многоступен¬ 
чатых ракет. Примером подобной конструкции является четырех¬ 
ступенчатая пороховая неуправляемая ракета, показанная на 
фиг. 2. 12. 



Ракета запускается с наклонных направляющих. Когда выгора¬ 
ет топливо первой ступени, сбрасывается первый (задний) двига¬ 
тель,, а три оставшиеся ступени ракеты совершают дальнейший по¬ 
лет. Затем сбрасываются последовательно двигатели второй и 
третьей ступеней. 



Траектория полета ракеты показана на фиг. 2. 13. Дальность 
действия равна примерно 170 км. До цели долетает только голов¬ 
ная, четвертая ступень ракеты, несущая 40 кг взрывчатого веще- 
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ства. Общий вес порохового заряда, обеспечивающий указанную 
дальность, составляет 585 кг. 

Так как ракета неуправляемая, рассеивание ее при значитель¬ 
ной дальности должно быть весьма большим и ее боевое действие 
не может дать должного эффекта. Поэтому не случайно такая ра¬ 
кета, созданная во время второй мировой войны, не получила 
применения. 

Дальность полета снаряда можно увеличить путем комбиниро¬ 
вания орудийного и реактивного принципов стрельбы. 

На фиг. 2. 14 показан так называемый активно-реактивный 
снаряд. Выстрел таким снарядом производится из обычного ору- 



Фиг. 2. 14. Активно-реактивный снаряд. 


дия. Добавочную скорость снаряд набирает вследствие сгорания 
ракетного заряда, расположенного в донной части. 

Такой прием позволяет заметно увеличить дальность, хотя и 
в ущерб боевому эффекту (по сравнению с артиллерийским снаря¬ 
дом того же веса). 

Применение в ракетных двигателях топлив, более теплотвор¬ 
ных, чем порох, позволяет достигнуть больших дальностей с одно¬ 
временным увеличением веса полезного груза. По этому пути шло 
и идет развитие современной ракетной техники. 

В ракетах дальнего действия используются жидкие топлива с 
максимально высокой теплотворностью: горючие типа спирта, бен¬ 
зина, керосина, для окисления которых применяются либо азот¬ 
ная кислота, либо жидкий кислород, либо специальные типы 
окислителя. 

Летательный аппарат дальнего действия по сравнению с аппа¬ 
ратами ближнего действия должен обладать значительно боль¬ 
шими абсолютными размерами. Это с достаточной очевидностью 
вытекает, во-первых, из того, что для больших дальностей при 
том же боевом заряде требуется больше топлива. Кроме того, сам 
боевой заряд с ростом дальности должен увеличиваться. Ясно, что 
не имеет смысла применять ракету с дальностью в 1000 км и сна¬ 
ряжать ее всего 10—20 кг взрывчатого вещества. Что же касает- 
Ся атомного заряда, то здесь необходимо иметь лимит полезной на- 
г Рузки. 
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Стартовый вес аппаратов дальнего действия измеряется в на¬ 
стоящее время тоннами, а для межконтинентальных ракет он 
измеряется десятками тонн. Так, например, начальный вес амери¬ 
канских ракет типа «Атлас» составляет свыше 100 т. Вес боевой 
нагрузки ракет данного типа колеблется от 200—300 кг до 
нескольких тонн. 

Баллистические ракеты дальнего действия 

Баллистическими принято называть ракеты, траектория поле¬ 
та которых, за исключением участка, проходимого ракетой с рабо¬ 
тающим двигателем, представляет собой траекторию свободно- 
брошенного тела. В этом смысле рассмотренные выше пороховые 
ракеты являются также баллистическими, однако название «бал¬ 
листические» привилось лишь к большим ракетам, имеющим даль¬ 
ность порядка сотен километров. 

Примером простейшей дальней баллистической ракеты может 
служить ракета Ѵ-2 (другое обозначение — А-4), внутреннее уст¬ 
ройство которой показано на фиг. 2.15. 

В качестве компонентов жидкого топлива в этой ракете приме¬ 
нялись: горючее — разбавленный водой этиловый спирт, окисли¬ 
тель — жидкий кислород. Теплотворность такого топлива была 
все же заметно выше, чем пороха. 

На приведенном разрезе Ѵ-2 легко различаются основные ча¬ 
сти, характерные для баллистических дальних ракет. 

Двигательная установка расположена в задней части ракеты. 
Она состоит в основном из камеры сгорания с соплом 33 и турбо- 
насосного агрегата (ТНА) 34, предназначенного для принуди¬ 
тельной подачи жидких топливных компонентов в камеру сгора¬ 
ния. 

Турбонасосный агрегат состоит из двух центробежных насо¬ 
сов, связанных с турбиной. Турбина приводится в действие продук¬ 
тами разложения перекиси водорода (водяной пар-)-кислород), 
которые образуются в специальном парогазогенераторе (ПГГ) 
(на фиг. 2. 15 не виден). Перекись водорода подается в реактор. 
ПГГ из бака 23 и разлагается в присутствии катализатора — пер¬ 
манганата натрия, подаваемого из бачка 25. Эти вещества вытес¬ 
няются из баков сжатым воздухом, содержащимся в баллонах 5. 

В двигательную установку включают трубопроводы и клапаны 
пневмосистемы, регулирующие работу двигателя, а также трубо¬ 
проводы и клапаны, подающие компоненты топлива как в камеру 
сгорания, так и в систему охлаждения двигателя. 

Камера сгорания и все элементы двигательного агрегата кре¬ 
пятся на раме двигателя 24. 

Двигательная установка закрыта снаружи тонкостенной уси¬ 
ленной оболочкой — корпусом хвостового отсека 38, который завер¬ 
шается мощным рулевым кольцом 39. 
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Сила тяги двигателей 
дальних баллистических 
ракет составляет несколь¬ 
ко десятков тонн и пре¬ 
вышает стартовый вес ра¬ 
кет примерно в два раза. 
Так, для рассматривае¬ 
мой здесь ракеты Ѵ-2 при 
стартовом весе ракеты 
12,9 т сила тяги у поверх¬ 
ности земли равна 26 т, а 
на большой высоте, за 
пределами атмосферы, — 
30 т. 

Время работы двига¬ 
теля обычно находится в 
пределах 50—200 сек. 
(для рассматриваемой ра¬ 
кеты— 64 сек.). 

Подробно устройство 
двигателя и особенности 
его работы будут рас¬ 
смотрены в следующей 
главе. 

Фиг. 2. 15. Баллистическая ра¬ 
кета дальнего действия, 
/—^цепная передача к воздушным 
рулям, 2 —электродвигатель воз¬ 
душного руля, 3— форкамеры, 4— тру¬ 
бопровод для подачи спирта в ка¬ 
меру сгорания, 5—воздушные 
баллоны пневмосистемы ДУ, 6 —зад¬ 
ний шпангоут, 7—сервоклапан для 
спирта, 8 —корпус топливного отсе¬ 
ка, 9 —приборы системы управле¬ 
ния, /0—трубопровод наддува 
спиртового бака, 11 —наконечник 
с головным взрывателем, 12 —боевая 
часть, 13 —труба с детонатором, 
/4—донный взрыватель, 15— фанер¬ 
ная крестовидная панель, 16— бал¬ 
лоны заполнения спиртового бака, 
/7—передний шпангоут, 18— гиропри¬ 
боры, 19— патрубок слива спирта, 
20 —трубопровод подачи спирта в 
ТНА, 21— заправочный патрубок 
жидкого кислорода, 22 —сильфоны, 

23— бак с перекисью водорода, 

24 — рама двигателя, 25— бачок с пер¬ 
манганатом (парогазогенератор рас¬ 
положен сзади), 26 —главный клапан 
кислорода, 27 —трубы подачи спир¬ 
та для внутреннего охлаждения 
23 —трубка слива спирта, 29 —руле¬ 
вые машины, 30 —стабилизаторы, 
31— газоструйные рули, 52—воздуш¬ 
ные рули, 33 —камера сгорания и 
сопло, 34 —' турбонасосный агрегат, 

35 — отсек приборов управления, 

36— спиртовой бак, 37— бак с жидким, 
кислородом, 38 —корпус хвостового 

отсека, 39 —рулевое кольцо. 
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На ракете имеется два бака для компонентов топлива (см. 
фиг. 2. 15): бак 36 для спирта и бак 37 для жидкого кислорода. 

Спирта на ракете перед пуском содержится около 3,5 т и ки¬ 
слорода около 5 т. Спирт поступает в ТНА по трубе 20, проходя¬ 
щей внутри кислородного бака. 

Боевая часть ракеты занимает передний головной отсек и со¬ 
держит около 1 Т' взрывчатого вещества. Заряд подрывается взры¬ 
вателями 11 и 14 при ударе ракеты о землю. В ракете, предназна¬ 
ченной для исследовательских целей, взрывчатое вещество заме¬ 
няется измерительной, регистрирующей и передающей аппарату¬ 
рой. 

Все основные части ракеты связаны силовым корпусом 3, кото¬ 
рый представляет собой жесткий каркас из продольных и попереч¬ 
ных подкреплений (первые называются стрингерами, а вторые — 
шпангоутами), обтянутых листовой сталью. Конструкция силового 
корпуса сварная. К заднему торцовому шпангоуту крепится рама 
двигателя; с передним шпангоутом стыкуется приборный отсек 35. 

Спиртовой бак специальными тягами подвешивается к перед¬ 
нему шпангоуту; кислородный бак с помощью опорных тяг крепит¬ 
ся заднему шпангоуту. 

Ракета имеет четыре стабилизатора 30 , которые крепятся к об¬ 
текателю хвостового отсека. Конструкция стабилизатора, как и си¬ 
лового корпуса, сварная и состоит из продольных и поперечных 
креплений, обтянутых листовой сталью. 

Баллистические ракеты являются управляемыми и снабжены 
автоматом стабилизации, обеспечивающим устойчивый полет в за¬ 
данном направлении. 

Направление полета у ракеты Ѵ-2 контролируется гироскопиче¬ 
скими приборами, помещающимися в приборном отсеке 35. Там же, 
в приборном отсеке, на крестовидной панели 15 расположены и 
другие приборы системы управления. 

Исполнительными органами системы управления являются га¬ 
зоструйные и воздушные рули. 

Газоструйные рули 31 располагаются в струе потока истекаю¬ 
щих из двигателя газов и крепятся вместе со своими приводами — 
рулевыми машинами на рулевом кольце. При повороте этих рулей 
газовый поток частично отклоняется от осевого направления, и та¬ 
ким образом возникает момент, поворачивающий ракету в нужном 
направлении. Так как газоструйные рули работают в исключитель¬ 
но тяжелых температурных условиях, они изготовляются из наибо¬ 
лее термостойкого материала — графита. 

Воздушные рули 32 играют вспомогательную роль. Они дают 
эффект только при полете ракеты в достаточно плотных слоях ат¬ 
мосферы и при достаточной скорости ракеты. При полете в без¬ 
воздушном пространстве управление ракетой осуществляется толь¬ 
ко газоструйными рулями. 
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Подробно работа системы управления и автомата стабилизации 
баллистической ракеты будет рассмотрена в гл. IX. 

В конструктивном отношении ракеты подобного типа, несмотря 
на принципиальную простоту, представляют собой чрезвычайно 
сложный аппарат. Достаточно сказать, что показанная на фиг. 2. 15 
ракета имеет около 30 000 деталей, многие из которых требуют 
весьма высокой точности изготовления. 

Баллистическая ракетд пускается в вертикальном направлении 
с пускового стола, на который она ставится специальными опорами. 

По мере набора скорости ракета постепенно разворачивается 
и ее траектория становится наклонной. В момент достижения раке¬ 
той заданной скорости при заданном направлении ее полета дви- 



Фиг. 2. 16. Вид траектории баллистической ракеты Ѵ-2. 


гатель выключается, после чего ракета продолжает полет как не¬ 
управляемый снаряд. Максимальная скорость ракеты Ѵ-2 была рав¬ 
на примерно 1500 м/сек, угол наклона вектора скорости к горизон¬ 
ту в момент выключения двигателя составлял 42° * (фиг. 2. 16). 

Двигатель баллистической ракеты выключается на высотах, 
где сопротивление атмосферы практически уже не сказывается на 
движении ракеты. С момента выключения двигателя прекращается 
функционирование системы управления, ракета становится неуп¬ 
равляемой и в зависимости от случайных сил, которые могут воз¬ 
действовать на нее в момент выключения двигателя, совершает 
произвольное вращательное движение относительно центра масс. 
При входе в сравнительно плотные слои атмосферы ракета Ѵ-2 бла¬ 
годаря наличию хвостовых стабилизаторов ориентируется поі на¬ 
правлению полета и в конце падения снова движется головной 
частью вперед, имея к моменту встречи с целью скорость 700— 
800 м/сек. 

Сила боевого действия баллистической ракеты у цели зависит 
не только от наличия боевого заряда. Ракета при встрече с землей 
имеет большую кинетическую энергию. Кроме того, в баках раке¬ 
ты сохраняются остатки топлива, взрывающиеся при ударе. На 
фиг. 2. 17 показана воронка, получающаяся при падении баллисти- 


* О программе разворота ракеты и конечном значении угла наклона вектора 
скорости к горизонту будет подробнее сказано в гл. VIIГ. - 


4 * 
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ческой ракеты Ѵ-2. Воронка получилась только за счет большой 
скорости ракеты в момент удара ее о землю и вследствие взрыва 
остатков топлива. Взрывчатого вещества на ракете не было. 
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беспорядочного вращения быстро теряет свою скорость. При ударе 
с землю в этом случае воронка не образуется, а остатки топлива 
обычно не взрываются. 

Ракета Ѵ-2 обладает той конструктивной особенностью, что 
осевые сжимающие усилия от двигательной установки передаются 
на переднюю часть ракеты через внешний силовой корпус. Такая 
конструктивная схема носит название схемы с подвесными баками. 
Топливные баки в этом случае свободно подвешены 
внутри силового корпуса и инерционных сжимаю¬ 
щих сил от передних частей ракеты не восприни¬ 
мают. 

В противоположность этой схеме существуют схе¬ 
мы с несущими баками , в которых стенки топлив¬ 
ных баков являются одновременно силовым элемен¬ 
том, воспринимающим осевые инерционные силы от 
передних частей ракеты (фиг. 2.18). Схема с несу¬ 
щими баками является более рациональной и по¬ 
зволяет достичь лучших конструктивных показа¬ 
телей ракеты, т. е. снизить величину ре¬ 
конструкция корпуса ракеты существенно ме¬ 
няется в зависимости от того, каким образом пода¬ 
ются компоненты топлива в камеру сгорания (см. 
гл. III). В рассмотренной выше ракете Ѵ-2 топливо 
подается при помощи турбонасосного агрегата. 

В этом случае баки находятся под небольшим дав¬ 
лением и могут быть сделаны довольно тонкими и 
легкими. Если применяется так называемая вытес¬ 
нительная подача, при которой компоненты топлива 
подаются в камеру сгорания давлением сжатого га¬ 
за, баки необходимо делать высокопрочными и 
сравнительно толстостенными, поскольку они нахо¬ 
дятся под высоким давлением. 

Наилучшие весовые показатели при больших 
дальностях имеют ракеты, в которых применяется 
турбонасосная подача, а в качестве корпуса используются легкие 
несущие баки. Однако здесь возникают затруднения, связанные с 
сохранением прочности корпуса во время стабилизации при входе 
в достаточно плотные слои атмосферы. Легкие баки не способны 
противостоять большим поперечным инерционным и аэродинами¬ 
ческим силам в условиях сильного разогрева, и баллистическая ра¬ 
кета на нисходящем участке траектории неминуемо разрушается 
на большой высоте, не достигая цели. 

Выходом из указанного затруднения является применение кон¬ 
структивных схем с отделяющейся головной частью. В этом слу¬ 
чае не ставится задача довести до цели в сохранном виде всю кон¬ 
струкцию ракеты. Считается, что достаточно будет, если до цели 
, долетит в сохранном виде только головная часть, содержащая 



Фиг. 2. 18. Схе¬ 
ма ракеты с не¬ 
сущими баками. 
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Головная 
часть 



Фиг. 2.19. Схема полета ракеты с отделяющейся головной частью. 

боевой заряд. Для того чтобы полет головной части при подходе 
к цели был устойчивым, она снабжается собственным стабилиза¬ 
тором. 

На фиг. 2. 19 показана схема полета ракеты с отделяющейся 

головной частью. К числу известных ракет, 
выполненных по этой схеме, относится, в 
частности, американская ракета «Редсто- 
ун», показанная на фиг. 2. 20, а также все 
типы известных зарубежных межконтинен¬ 
тальных ракет («Атлас», «Титан» и др.). 

Описанный принцип отделения головной 
части позволяет создать конструкции с вы¬ 
сокой весовой отдачей. Недостатком же его 
является то, что при действии у цели теряет¬ 
ся большая часть кинетической энергии мас¬ 
сы ракеты. Однако при использовании на ра¬ 
кете атомного боевого заряда этот недоста-; 
ток становится совершенно несущественным. 

Если ракета имеет отделяющуюся голов¬ 
ную часть, то в значительной мере утрачи¬ 
вается смысл применения хвостового стаби¬ 
лизатора на самой ракете. Основным назна¬ 
чением хвостового оперения в такой ракете,. 
как Ѵ-2, является стабилизация корпуса 
при подходе к цели. Если же корпус не до¬ 
ходит до цели, то нет надобности его и ста¬ 
билизировать. 

Из всего сказанного, в частности, сле¬ 
дует, что по внешнему виду баллистической 
ракеты уже многое можно сказать о прин- 

Фиг. 2.20. Баллистиче- ципе ее действия. Так, например, на амери- 
ская ракета «Редстоун» канской баллистической ракете «Редстоун» 
в полете. (см. фиг. 2.20) практически отсутствуют 
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стабилизаторы. Имеющееся хвостовое оперение служит в основном 
для выноса в стороны воздушных рулей. Если же нет стабилизато¬ 
ра, то головная часть отделяющаяся. В этом случае, очевидно, в 
ракете применены несущие баки и турбонасосная система подачи. 
Если бы подача была вытеснительная, то баки необходимо было бы 
делать прочными, не было бы надобности в отделении головной 
части, а следовательно, в конструкцию были бы введены большие 
стабилизаторы. 



Фиг. 2.21. Ракета «Редстоун» на линии сборки. 


Имеющиеся в печати сведения о ракете «Редстоун» подтверж¬ 
дают сказанное. Головная часть ракеты отделяющаяся и имеет 
собственные воздушные рули, работающие при подходе к цели. 
Дальность ракеты — 800—900 км. 

На фиг. 2.21 показана ракета «Редстоун» на линии сборки. 

Рассмотрим еще одну баллистическую ракету — «Карпорэл» 
(США) (фиг. 2.22). Эта ракета имеет развитое хвостовое опере¬ 
ние. Поэтому можно довольно уверенно утверждать, что ракета 
имеет неотделяющуюся головную часть. Следовательно, в этой ра¬ 
нете принята либо схема подвесных баков и турбонасосная система 
гюдачи, либо схема несущих баков и вытеснительная система по- 
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дачи. Сравнительно небольшой диаметр ракеты (0,76 м) говорит 
в пользу второго предположения. Кроме того, об этом довольно 
убедительно свидетельствует наличие на внешней поверхности кор¬ 
пуса коммуникационных линий. При вытеснительной подаче баки 
находятся под высоким давлением. Во избежание усложнения кон¬ 
струкции и технологии изготовления баков кабельные линии и тру¬ 
бопроводы проходят не внутри бака сквозь его днища, а обводятся 
снаружи и прикрываются тонкими обтекателями, которые хорошо 
видны на фиг. 2.22. Имеющиеся сведения о ракете «Карпорэл» со- 



Фиг. 2.22. Баллистическая ракета «Карпорэл». 


ответствуют сказанному. Ракета имеет стартовый вес около 5 т и 
дальность 80—120 км. На фиг. 2.23 показана та же ракета на 
стартовой позиции. 

При помощи баллистических ракет дальнего действия, конст¬ 
рукция которых подобна описанным, в настоящее время имеется 
возможность достижения дальностей до 3000—3500 км (например, 
американская ракета «Тор»). Для получения больших дальностей 
необходимо обратиться к составным многоступенчатым ракетам 
с отделяющейся головной частью. Современная ракетная техника 
при создании межконтинентальных баллистических ракет идет 
именно по этому пути. 

Для составных ракет возможно большое многообразие конст¬ 
руктивных схем, из которого можно выделить конструктивные 
схемы с так называемым поперечным и продольным делением. 

Составная ракета поперечного деления представляет собой 
конструкцию, в которой все последующие ступени могут рассма¬ 
триваться как полезная нагрузка предыдущей (фиг. 2. 24, а). 

Система с продольным делением представлена на фиг. 2.24,6. 
В такой схеме двигательные установки последующих ступеней 
можно использовать на предыдущих ступенях. 

Если число ступеней больше двух, возможно применение си¬ 
стем с комбинированным продольно-поперечным делением. 
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Фиг. 2.24. Схемы многоступенчатых ракет с поперечным 
и продольным делением. 

а— с поперечным делением, б—с продольным делением, I, II 

и ///—ступени ракеты. 

4. ЗЕНИТНЫЕ РАКЕТЫ 

Зенитные ракеты являются средством противовоздушной обо-, 
роны. Они предназначены для борьбы с налетами вражеской авиа¬ 
ции. По сравнению с обычной зенитной артиллерией ракеты мо¬ 
гут обеспечить значительно большую эффективность по дальности 
стрельбы и скороподъемности, а управляемые ракеты — и по точ¬ 
ности. 

Подавляющее большинство типов зенитных ракет предназна¬ 
чено для непосредственного поражения самолетов противника, 
хотя существуют зенитные ракеты и вспомогательного назначения, 
например показанная на фиг. 2.25 ракета заграждения. Непо¬ 
средственно перед налетом вражеской авиации запускается груп¬ 
па таких ракет в районе охраняемого объекта. В верхней точке 
траектории эта ракета выбрасывает трос, медленно спускающий¬ 
ся на парашюте. Таким образом организуется заграждение. Так 
как спуск парашютов происходит медленно, заграждение сохра¬ 
няет эффективность на несколько минут и в случае необходимости 
может поддерживаться пуском дополнительных ракет. 

Зенитные ракеты непосредственного поражения делятся на ра¬ 
кеты управляемые и неуправляемые. 
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Стрельба неуправляемыми ракетами во многом 
аналогична стрельбе из зенитных орудий. Точность 
стрельбы такими ракетами невелика и компенси¬ 
руется количеством выпущенных снарядов. 

Преимущество ракетных снарядов по сравнению 
с артиллерийскими заключается в данном случаев 
большей дальности и общей мощности ведения огня. 
Дело в том, что при больших высотах, уже освоен¬ 
ных авиацией, возникает необходимость стрельбы 
крупнокалиберными снарядами, требующими более 
мощных орудий, что при большом количестве ство¬ 
лов, необходимых для обороны крупных объектов, 
представляет значительные трудности. Пусковые 
станки неуправляемых зенитных ракет во в^ех слу¬ 
чаях значительно проще, легче и транспортабельнее. 

На фиг. 2. 26 показан пороховой вариант одно¬ 
ступенчатой зенитной неуправляемой ракеты вто¬ 
рой мировой войны. Конструкция ее понятна без 
объяснений. На фиг. 2.27 представлен жидкост¬ 
ный вариант той же ракеты. Компоненты топлива 
вытесняются из баков 1 и 2 и подаются в камеру 
сгорания давлением пороховых газов, образующих¬ 
ся при горении шашек пороха 3, помещенных по¬ 
зади боевого заряда 4. 

Для повышения дальности неуправляемые зе¬ 
нитные ракеты могут делаться двухступенчатыми. 

На фиг. 2. 28 показана пороховая двухступенча¬ 
тая неуправляемая зенитная ракета. Первая сту¬ 
пень I имеет движущий заряд в виде нескольких 
пороховых шашек, вторая ступень II — в виде од¬ 
ной шашки. Боевой заряд (сечение по АА) содер¬ 
жит осколочно-зажигательные элементы для повы¬ 



Фиг. 2.25. Зе¬ 
нитная ракета 
заграждения 
(калибр 85 мм). 


шения боевого действия ракеты. 

Весьма своеобразное устройство имеет ракета, показанная на 
фиг. 2. 29. Эта ракета является неуправляемой ракетой-маткой, 
несущей в виде второй ступени несколько мелких ракет, покры- 




Фиг. 2. 26. Пороховая зенитная неуправляемая ракета. 


вающих при своем дальнейшем движении некоторую область 1 
пространства. Получается нечто вроде стрельбы «ракетной 
Дробью» (фиг. 2.30). 
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Неуправляемые зенитные ракеты, хотя и обладают известными 
преимущес вами по сравнению с зенитной ствольной артиллерией, 
не могут из-за малой точности стрельбы (особенно при больших 
высотах) решать задачи эффективной противовоздушной обороны. 
В этом смысле все перечисленные образцы неуправляемых ракет 
не удовлетворяют возрастающим требованиям по точности 
стрельбы. 

В настоящее время один из основных путей решения задач 
противовоздушной обороны состоит в освоении и широком при¬ 
менении зенитных управляемых ракет (ЗУР). 

По типу наведения на цель управляемые ракеты могут быть 
разделены на ракеты, наводимые по команде с земли, и на ракеты, 



Фиг. 2. 27. Жидкостная зенитная неуправляемая ракета. 

/—Сак горючего. 2 —бак окислителя, 3 —пороховой аккумулятор, 4—боевой заряд. 


снабженные системой самонаведения. Для передачи и приема 
команды с земли служит радиосвязь. ~В качестве принципа для си¬ 
стемы самонаведения'может быть- использована передача и прием 
ракетой радиосигналов, отражающихся от цели, т. е. чисто радио¬ 
локационный принцип (активное самонаведение). 

Ракета может наводиться на самолет также путем приема зву¬ 
ковых или тепловых (инфракрасных) волн, излучаемых целью 
(пассивное самонаведение). Наконец, возможно применение так 
называемого полуактивного самонаведения, когда приемник, нахо¬ 
дящийся на ракете, воспринимает отраженные от цели радиовол¬ 
ны, источник которых находится на земле. 

Деление управляемых ракет на самонаводящиеся и на управ¬ 
ляемые с земли является условным, поскольку возможны конст¬ 
рукции, в которых одновременно используются тот и другой спо¬ 
собы наведения (комплексный метод наведения). В этом случае 
ракета до некоторого момента управляется с земли, а в конце 
траектории, когда цель близка и уже может быть «замечена ра¬ 
кетой», происходит процесс самонаведения. 

Такой метод наведения на цель является в настоящее время 
наиболее распространенным и применяется в первую очередь в зе¬ 
нитных ракетах дальнего действия. 

Более подробно способы наведения будут рассмотрены 
в гл. IX. 

В зенитных управляемых ракетах может использоваться как 
твердое, так и жидкое топливо. 
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На фиг. 2.31 показано устройство пороховой управляемой с 
земли ракеты, имеющей стартовый двигатель. Это — немецкая 
ракета «Рейнтохтер», созданная на начальной стадии разработок 



Фиг. 2. 29. Пороховая зенитная 
ракета, имеющая в качестве 
второй ступени группу мелких 
ракет. 


управляемых снарядов. 

Приборы управления 1 расположены 
в головной части. Ракета управляется 
четырьмя воздушными рулями 2, рас¬ 
положенными на носу ракеты. Такая 
аэродинамическая схема ракеты носит 
название «утки». 

Ракета имеет шесть равномерно 
расположенных по окружности крыль¬ 
ев. На концах двух из них имеются 
элероны, предупреждающие поворот 
ракеты в полете относительно продоль¬ 
ной оси. 

На стартовой камере 3 установлено 
четыре крыла. Через 1,5 сек. после 
подъема ракеты стартовый двигатель 
отбрасывается и выключается двигатель 
основной ракеты. Любопытно, что бое¬ 
вой заряд 4 ракеты расположен сзади 
движущего 5 и струя пороховых газов 
истекает через боковые сопла 6. 

В полете ракета направляется на 
цель по радио. Наблюдение за траек¬ 
торией ведется в течение всего време¬ 
ни полета: в случае хорошей видимо¬ 
сти — с помощью оптической системы 
теодолитов, а при плохой видимости— 
с помощью радиоаппаратуры. 

Примером зенитной управляемой 
ракеты на жидком топливе может слу¬ 
жить немецкая ракета второй мировой 
войны «Вассерфаль» (фиг. 2.32). 

В этой ракете топливо из баков 1 
подается в камеру сгорания двигателя 
давлением воздуха, аккумулирован¬ 
ного в шаровом баллоне 2 *. 

Топливо из баков поступает в спе¬ 
циальные следящие заборники 3, под¬ 


вешенные на гибких элементах й, обеспечивающих при маневрах. 


ракеты поворот заборника следом за жидкостью. 

Ракета имеет четыре крыла 5, четыре стабилизатора 6 с воз¬ 
душными рулями 7 и газоструйные рули 8. 


* Устройство двигателя этой ракеты рассматривается в гл. III. 
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Фиг. 2 31 Управляемая пороховая зенитная ракета. 

/—приборы управления, 2— воздушные рули, 3 —стартовая камера, 4 —боевой заряд, 

5 — движущий заряд ракеты, 5—сопла ракеты. 

Для рассмотренной ракеты и вообще для подавляющего боль¬ 
шинства ЗУР характерна симметрия аэродинамической формы 
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ракеты относительно двух пло¬ 
скостей, проходящих через ось 
ракеты. Ракета имеет, как пра¬ 
вило, четыре крыла и четыре 
управляющих органа. Такая 
схема дает большие удобства 
при управлении ракетой. Ма¬ 
невр в боковой плоскости мо¬ 
жет осуществляться в отличие 
от самолетных аппаратов без 
крена, т. е. без поворота отно¬ 
сительно продольной оси, что 
уменьшает время маневра. 
Управляющие командные сиг¬ 
налы подаются на органы 
управления каждой из двух 
плоскостей обособленно и яв¬ 
ляются независимыми. Это су¬ 
щественно упрощает систему 
управления. 

Вследствие технологических 
дефектов и несимметричного 
обдува могут возникать момен¬ 
ты относительно продольной 
оси. Они парируются либо спе¬ 
циальными элеронами, уста¬ 
новленными на концах крыль¬ 
ев, либо рассогласованием по¬ 
ворота одной из пар рулей. 

Обзор разрабатываемых в 
настоящее время, а также уже 
состоящих на вооружении раз¬ 
личных армий зенитных управ¬ 
ляемых ракет показывает на 
стремление делать ЗУР двух¬ 
ступенчатыми. В качестве пер¬ 
вой ступени-ускорителя ис¬ 
пользуется обычно пороховой 
двигатель. На второй ступени 


Фиг. 2.32. Устройство жидкостной зе¬ 
нитной управляемой ракеты. 

/—топливные баки, 2—шаровой баллон вы¬ 
сокого давления, 3—заборник, 4 —гибкий 
элемент, 5 —крылья, 6 —стабилизаторы, 

7—воздушные рули. 8 —газоструйные рули, 
9 —приборы управления. 
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устанавливается, как правило, жидкостный ракетный двигатель, а 
в некоторых конструкциях — воздушно-реактивный прямоточный 
двигатель. Для дальностей порядка 25—35 км и высот от 3 до 
18 км ЗУР имеют стартовый вес порядка 1000—1500 кг при весе 
боевого заряда 100—150 кг. 



Фиг. 2.33. Ракета «Ника» на пусковой установке. 


На фиг. 2. 33 показана принятая на вооружение в США ракета 
«Ника», имеющая пороховой ускоритель и жидкостный ракетный 
двигатель второй ступени. 

Ракета имеет общую длину 10,7 м, общий стартовый вес 
1100—1200 кг (вес второй ступени 680 кг). В конце работы двига- * 
теля ракета имеет скорость около 700* ж/се/с. Наибольшая высота 
поражения цели равна 18 км при наклонной дальности 30—40 км. 


5 


1141 
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Снаряд «Ника» стартует с направляющих и летит до момента 
отделения первой ступени почти вертикально (фиг. 2.34), а затем 
лучом радиолокатора выводится в точку встречи с целью (см. 
гл. IX). 


1 



Фиг. 2. 34. Взлет зенитной управляемой ракеты и вид стартовой позиции. 


Недостатками этого снаряда считаются сравнительно неболь¬ 
шая дальность, а также слабая помехозащищенность и сложность 
системы управления. 

На фиг. 2.35 показана батарея зенитных ракет «Терьер» 
(США), установленная на палубе военного корабля. Ракеты име¬ 
ют пороховой ускоритель. На фиг. 2.36 даны фотография взлета 
французской управляемой зенитной ракеты «Парка» при помощи 
четырех пороховых стартовых ракет. 

Из одноступенчатых управляемых зенитных ракет можно от¬ 
метить еще швейцарскую ракету «Эрликон» (фиг. 2.37). 
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5 * 
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Стремление увеличить дальность действия ЗУР приводит к уве¬ 
личению абсолютных размеров и веса ракеты. Так, например, 
американская ракета «Ника-Геркулес» (фиг. 2.38) имеет старто¬ 
вый вес 4,5 т при дальности до 80 км. Эта ракета снабжена лока¬ 
ционной системой самонаведения, а на начальной стадии полета 
управляется с земли. 



Фиг. 2. 37. Зенитные ракеты «Эрликон». 


Среди управляемых снарядов класса «земля — воздух» особое 
место, по сообщениям иностранной печати, занимают снаряды-пе¬ 
рехватчики ракет, или так называемые антиракеты, предназначен¬ 
ные для борьбы с баллистическими ракетами противника. За¬ 
дача создания таких ЗУР чрезвычайно трудна и находится в на¬ 
стоящее время в стадии предварительной разработки. 

Антиракета должна представлять собой снаряд с очень боль¬ 
шой силой тяги двигателя, позволяющей сделать его достаточно 
скороподъемным. Предполагается, что антиракета должна быть 
снабжена ядерной боевой головкой. Возможно, что антиракеты 
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будут запускаться группами и осуществлять перехват баллистиче¬ 
ской ракеты на расстояниях порядка 80 км от обороняемого объ¬ 
екта. Температура ядерного взрыва рассматривается при этом как 
решающий фактор уничтожения головки межконтинентального сна¬ 
ряда. 

Действие обычной зенитной ракеты у цели заключается в под¬ 
рыве ее боевого заряда на расстоянии, обеспечивающем наиболь¬ 
ший эффект осколочного поражения. Так как осколки, кроме ско¬ 



рости разброса, обладают еще поступательной скоростью полета 
ракеты в целом, подрыв, очевидно, должен производиться при не¬ 
котором недолете до цели. Момент подрыва ЗУР устанавливает¬ 
ся, как правило, настройкой неконтактного радиовзрывателя, рабо¬ 
тающего на локационном принципе. Радиовзрыватель в целях 
обеспечения безопасности обращения имеет обычно несколько 
ступеней взведения: после старта, по истечении некоторого време¬ 
ни, после набора определенной скорости. В случае промаха или при 
отказе взрывателя автоматически по времени подается команда на 
срабатывание взрывателя самоликвидатора в целях уничтожения 
ракеты в воздухе. Таким образом устраняется опасность пораже¬ 
ния ракетой собственных пусковых позиций и обороняемого объ¬ 
екта. В некоторых схемах (в основном для учебных ракет) приме¬ 
няется парашютная система спасения снаряда для повторного его 
использования. 

В современных ЗУР дальнего действия (свыше 50 км) устанав-. 
ливаются в некоторых случаях боевые ядерные головки, дающие 
наибольший эффект при борьбе с группами самолетов. 
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5. ПРОЧИЕ ТИПЫ РАКЕТНЫХ ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТОВ 




Авиационные ракеты 

Авиационные ракеты могут применяться для стрельбы по на¬ 
земным и воздушным целям. 

Ракетные аппараты «воздух—земля», «воздух—вода» родствен¬ 
ны авиационным бомбам и предназначены большей частью для 

поражения целей путем прямого попадания. 
Они могут быть как неуправляемыми, так и 
управляемыми. 

Для увеличения скорости полета аппараты 
этого типа снабжаются ракетным двигателем. 
Добавочная скорость необходима, с одной сто¬ 
роны, для увеличения пробивной силы при 
встрече с такой целью, как, например, тяже¬ 
лый корабль. С другой стороны, если снаряд 
управляемый, добавочная скорость нужна так¬ 
же для повышения эффективности управления 
и увеличения дальности поражения, с тем что¬ 
бы самолет имел возможность поразить цель, 
не подходя к ней близко. 

На фиг. 2.39 показано продольное сечение 
1000-килограммовой бронебойной авиабомбы 
с пороховым ракетным ускорителем. Легко ви¬ 
деть, что сравнительно небольшой ракетный 
заряд не может обеспечить большой дально¬ 
сти полета для столь массивной бомбы и яв¬ 
ляется только ускорителем, повышающим ее 
пробивную мощь. 

Добавочная скорость, которую получают 
подобные авиационные бомбы от ракетного 
заряда, составляет в среднем 100 м/сек. 

Особенностью порохового двигателя в пред¬ 
ставленной конструкции является наличие соп¬ 
лового регулятора давления, который способ¬ 
ствует уменьшению разброса баллистических 
характеристик при разных температурах поро¬ 
хового заряда (см. характеристики порохов в 
гл. IV). 

Типичными аппаратами «воздух—земля», 
«воздух—вода» являются управляемые авиа¬ 
бомбы и воздушные торпеды, предназначенные 
для поражения военных кораблей и крупных 
наземных объектов. Здесь, как и для зенитных 
ракет, возможны или система самонаведения, 
или наведение на цель с самолета-бомбардировщика. 

На фиг. 2. 40 показан внешний вид одного из управляемых 


і\ 


Фиг. 2.39. Про¬ 
дольное сечение 
авиационной бро¬ 
небойной бомбы 
с пороховым ра¬ 
кетным ускорите¬ 
лем. 
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снарядов (торпед) второй мировой войны. Этот снаряд снабжен 
ракетным двигателем 1, работающим на перекиси водорода. Бое¬ 
вой заряд 2 помещается в головной части. Приборы управления 
размещены в задней части корпуса 3. Снаряд снабжен элерона¬ 
ми 4, рулями высоты 5 и рулем курса 6. На фиг. 2.40 виден трас¬ 
сер 7 — задний фонарь, делающий торпеду в ночное время видимой 
для наводчика, находящегося на борту самолета-бомбардиров¬ 
щика. 


—- 






7 



Фиг. 2. 40. Авиационная ракетная торпеда. 

/—двигатель, 2—боевой заряд, 3 —задняя часть корпуса, содержащая при¬ 
боры управления, 4— 'элероны, 5 —рули высоты, 6 —руль курса, 7—трассер. 

Ракеты для стрельбы с самолета по самолету также разделя¬ 
ются на управляемые и неуправляемые. Последние в свою оче¬ 
редь могут быть разделены на снаряды одиночной и залповой 
стрельбы. 

Авиационные ракетные снаряды залповой стрельбы принци¬ 
пиально не отличаются от снарядов наземной ракетной артилле¬ 
рии ближнего действия. 

На фиг. 2.41 представлено устройство авиационного снаряда 
прямого попадания с раскрывающимся оперением. Пока ракета 
находится в направляющей трубе, оперение сложено. При выходе 
ракеты из трубы оперение раскрывается. 

На фиг. 2.42 и 2. 43 показан ракетный залп с реактивных са¬ 
молетов. 

Применение даже таких, сравнительно простых ракет заметно 
увеличивает огневую мощь самолетов. 
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Установка артиллерийских 
орудий большого калибра на 
самолете невозмо'жна из-за 
большого веса орудий и сил от¬ 
дачи, возникающих при стрель¬ 
бе. Пусковые установки для 
стрельбы ракетами чрезвычай¬ 
но просты и легки, а ракета 
при вылете не дает отдачи. 

На фиг 2.44 показан авиа¬ 
ционный неуправляемый сна¬ 
ряд осколочного действия для 
стрельбы с истребителя по бом¬ 
бардировщикам. При подрыве 
боевого снаряда на некотором 
расстоянии от цели осколочно¬ 
зажигательные элементы раз¬ 
летаются вперед по конусу с 
углом около 30° при вершине. 

Для современного этапа 
развития авиационного воору¬ 
жения иностранных армий ха¬ 
рактерным является переход к 
управляемым ракетам для 
стрельбы с самолета по само¬ 
лету (фиг. 2.45). 

Стартовый вес подобных 
ракет колеблется в пределах 
50—200 кг . Двигатели таких 
ракет работают на твердом 
топливе. 

Морские ракеты 

Выше мы рассмотрели сна¬ 
ряды наземной ракетной артил¬ 
лерии и авиационные ракет¬ 
ные снаряды. Наряду с ними 
существуют морские ракетные 
снаряды. 

На конструкцию этих аппа¬ 
ратов определенный отпечаток 
накладывают условия транс¬ 
портировки. Эти аппараты дол¬ 
жны допускать компактную 
. укладку на борту судна. Они 
Должны заправляться топли¬ 
вом, допускающим длительное 



и 
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• 2. 44. Авиационный снаряд осколочного действия. 
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Фиг. 2. 45. Авиационная управляемая ракета. 


хранение. Некоторыми особенностями должны обладать также и 
пусковые устройства. 

Стрельба по надводным целям в основном не отличается от 
стрельбы по наземным целям. Правда, здесь возможны некото¬ 
рые исключения. 

На фиг. 2.46 показан шаровой рикошетирующий авиационный 
снаряд. Такой снаряд, снабженный ракетным двигателем, сбрасы¬ 
вается самолетом с малой высоты в направлении корабля с недоле¬ 
том. После выгорания топлива движущий заряд отделяется от бое¬ 
вого. Далее шаровой заряд, снабженный контактным и глубинным 
взрывателем, рикошетирует по поверхности воды, делая до 12 скач¬ 
ков, и при правильном бросании поражает корабль. 

Возможно также применение ракет для подводной стрельбы. На 
фиг. 2. 47 показан подводный снаряд для стрельбы с подводных ло¬ 
док по нижней части корабля. Интересной особенностью этого сна- 
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ряда является*создание газовой пелены (каверны) на поверхности 
снаряда, снижающей сопротивление трения корпуса о воду. Эта пе- 



Фиг. 2. 47. Подводный ракетный снаряд. 

/—боевой заряд, 2—трубка для выпуска части газов вперед с целью уменьшения силы 
трения корпуса о воду, 3 —отверстие для выхода пороховых газов, 4—основное сопло. 

лена создается за счет выхода небольшой части пороховых газов 
через переднее отверстие и последующего движения их у поверх¬ 
ности снаряда. 

Метеорологические и геофизические ракеты 

В заключение обзора существующих типов ракет остановимся 
на так называемых метеорологических и геофизических ракетах. 

Значение ракет этого типа для современной науки вряд ли нуж¬ 
дается в пояснениях. Применение ракет открывает возможность не¬ 
посредственного физического исследования всей толщи земной ат- 
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мосферы и близлежащего космического пространства. С помощью 
ракет получены совершенно новые данные по целому ряду метео¬ 
рологических, геофизических и астрофизических задач при исследо¬ 
вании атмосферы Земли и околоземного космического простран¬ 
ства. 

Высоты, освоенные в настоящее время геофизическими ракета¬ 
ми, не могут быть достигнуты никакими другими средствами. 

Осуществляемый на геофизических ракетах подъем подопытных 
животных с последующим их спасением можно рассматривать как 
начальный этап решения проблемы полета человека на космических 
ракетах. 

Большие работы по созданию специальных геофизических ракет 
были проведены в Советском Союзе. Эти ракеты обеспечили актив¬ 
ное участие Советского Союза в выполнении программы междуна¬ 
родного геофизического года, и осуществленные ими полеты, в том 
числе рекордный полет одноступенчатой ракеты на высоту около 
500 км, дали ценный научный результат. 

Геофизическая ракета значительно отличается от боевой ракеты 
дальнего действия не только особенностями установки и размеще¬ 
ния измерительной и регистрирующей научно-исследовательской 
аппаратуры, но и целым рядом специфических требований, предъ¬ 
являемых к таким ракетам. Здесь в первую очередь нужно сказать 
о системе спасения отдельных комплексов аппаратуры, отделяемых 
от ракеты в определенные моменты времени полета согласно про¬ 
грамме научных исследований, о систеійе стабилизации на участке 
свободного полета после выключения двигателя и др. 

В Советском Союзе создано несколько специальных геофизи¬ 
ческих управляемых ракет большой эффективности и планомерно 
проводится в жизнь широкая программа научных исследований 
верхней атмосферы, космического пространства, физических усло¬ 
вий полета на ракетах. 

В мае 1949 г. была впервые вертикально запущена ракета на вы¬ 
соту 110 км при весе научной аппаратуры около 120—130 кг. В даль¬ 
нейшем программа исследований непрерывно расширялась. В мае 
1957 г. удалось осуществить пуск ракеты на высоту 212 км (фиг. 
2.48). Вес научной аппаратуры и подопытных животных (со¬ 
бак), благополучно спущенных в дальнейшем на землю, составлял 
2200 кг. В феврале 1958 г. ракета с общим весом научной аппара¬ 
туры 1520 кг была запущена на высоту 473 км (фиг. 2. 49), чем был 
установлен мировой рекорд высоты для ракет этого класса. 

В августе 1958 г. советская одноступенчатая геофизическая ра¬ 
кета достигла расчетной высоты 450 км, имея на борту, помимо при¬ 
боров для комплексных исследований верхней атмосферы, двух со¬ 
бак. Общий вес поднятой на ракете геофизической аппаратуры, ра- 
диотелеметрических устройств, источников электропитания, герме¬ 
тической кабины с подопытными животными и вспомогательными 
системами вместе с конструкцией приборного отсека составлял 
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1690 кг. Подопытные животные после 
спуска на землю находились в хорошем 
состоянии. 

В последние годы многочисленные об¬ 
разцы специальных конструкций метеоро¬ 
логических и геофизических ракет созда¬ 
вались и за рубежом. Вначале это были 
небольшие неуправляемые метеорологи¬ 
ческие ракеты, как, например, «Вак-Кар- 
порэл» (фиг. 2. 50) и родственная ей ра- 




Фиг. 2. 48. Момент полета со¬ 
ветской геофизической ракеты 
на высоту 212 км. Сбоку раке¬ 
ты видны выступающие при¬ 
борные контейнеры. 


Фиг. 2.49. Советская 
геофизическая ракета, 
запущенная 21 февра¬ 
ля 1958 г. 


кета «Аэроби» (фиг. 2.51) (обе—США). Эти ракеты работают на 
жидком топливе, которое подается в камеру сгорания давлением 
сжатого газа. Ракета «Аэроби» двухступенчатая, причем в каче- 
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стве первой ступени используется пороховой двигатель. Ракеты «Вак- 
Карпорэл» и «Аэроби» неуправляемые и запускаются вертикально 
в стартовом направляющем устройстве (см. фиг. 2.50). Наиболь¬ 
шие достижимые для этих ракет высоты имеют величины порядка 
80—120 км в зависимости от степени загрузки (100—70 кг полезно- 



Фиг. 2.50. Метеорологическая ракета «Вак- 

Карпорэл». 


го груза). Примерно те же характеристики имеет и французская ме¬ 
теорологическая ракета «Вероника» (фиг. 2.52). На приведенной 
фотографии дан разрез этой ракеты; видны двигатель с топливными 
баками и газогенераторная вытеснительная система для подачи 
компонентов в камеру сгорания. В отделяющейся головной части 
ракеты расположена исследовательская аппаратура и парашютно¬ 
спасательная система. Отделение головной части упрощает пробле¬ 
му спасения научной аппаратуры. Ракета стартует не в направляю¬ 
щих, а со стартового стола. На начальном участке полета стаби¬ 
лизация достигается с помощью специальных тросов, которые 
закрепляются на ракете. Тросы разматываются с барабана, 
находящегося на земле. Благодаря этому ракета оказывается как 
бы на «вожжах». Через некоторое время после старта, когда наби- 
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рается достаточная для устойчивого полета скорость, ракета отцеп¬ 
ляется от тросов. 

Примером управляемой метеорологической ракеты, может слу¬ 
жить американская ракета «Викинг», показанная на фиг. 2. 53. При 



Фиг. 2.51. Метеорологическая ракета «Аэроби». 


помощи ракет этого типа были достигнуты высоты около 250 км 
с полезным грузом порядка 400 кг. 

Двигательная установка ракеты «Викинг» имеет турбонасосную 
систему подачи, баки — несущие, низкого давления. Конструктив¬ 
ной особенностью ракеты является то, что она управляется не при 
помощи газоструйных рулей, а поворотом камеры сгорания в двух 
плоскостях. Угловая ориентация ракеты при повороте относительно 
продольной оси восстанавливается с помощью специальных сопел, 
использующих часть отработанных газов турбонасосной установки. 



Фиг. 2. 52. Метеорологическая ракета «Вероника». 


В метеорологических ракетах могут быть использованы также и 
многоступенчатые конструкции. На фиг. 2. 54 показана двухступен¬ 
чатая метеорологическая ракета (США) в полете. В качестве пер¬ 
вой ступени использована ракета Ѵ-2, а второй—«Вак-Карпорэл». 
Ракета достигла высоты, несколько превышающей 400 км. Полез¬ 
ный груз, поднятый на эту высоту, измерялся всего несколькими 
десятками килограмм. 
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Данные наблюдений, полученные при помощи метеорологиче¬ 
ских ракет, регистрируются приборами в полете и обычно переда¬ 
ются на землю по радио. При этом используются радиотелеметри- 
ческие системы того же типа, что и при отработке образцов боевых 

ракет (см. гл. X). 

Большую ценность представляет науч¬ 
ная аппаратура, спасаемая при запуске 
метеорологических ракет. Сюда относят¬ 
ся результаты исследований, зафиксиро¬ 
ванные на пленках, спектрограммы и фо¬ 
тографии (см., например, фотографию 
земной поверхности на фиг. 2. 55), все¬ 
возможные пробы высокоатмосфернсго 
воздуха и т. п. При этом необходимым яв¬ 
ляется принятие мер, снижающих ско¬ 
рость падения либо ракеты, либо контей¬ 
нера, содержащего приборы, т. е. органи¬ 
зация системы спасения. 

Простейшей системой спасения для 
неуправляемых ракет, решающей задачу 
только частично, является отброс опере¬ 
ния ракеты по достижении наибольшей 
высоты полета/Тогда при возвращении 
на землю ракета не будет стабилизиро¬ 
ваться и скорость ее падения в результа¬ 
те беспорядочного вращения резко сни¬ 
зится. В этом случае при пуске неболь¬ 
ших ракет удается получить часть прибо¬ 
ров и записей в сравнительно сохранном 
виде. 

Для геофизических ракет использу¬ 
ются, как правило, конструкции с отде¬ 
ляющейся головной частью, в которой и 
размещается спасаемое оборудование. 

Фиг. 2.53. Метеорологиче- в конструкции спасаемой части преду- 
ская ракета «Викинг». сматриваются специальные тормозные 

устройства. Так, например, тормозное 
устройство головной части ракеты «Ве¬ 
роника» состоит из четырех дисков, соединенных тросами. Для сни¬ 
жения скорости падения могут применяться также тормозные щит¬ 
ки, открывающиеся в хвостовой части головного контейнера после 
его отделения от корпуса ракеты (фиг. 2. 56 и 2. 57). 

Падающая с большой высоты головная часть приобретает вна¬ 
чале значительную скорость, а затем затормаживается щитками в 
атмосфере так, что вблизи земли устанавливается скорость падения 
порядка 100 м/сек. При такой скорости уже может быть открыт па¬ 
рашют (на фиг. 2.56 и 2.57 он не показан). 
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Фиг. 2.54. Двухступенчатая ракета в полете. 



Фиг. 2. 55. Фотография земной поверхности с высоты 225 км. 
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Фиг. 2. 56. Головной контейнер советской геофизической ракеты в мо 
мент освобождения подопытных животных. 


Фиг. 2.57. Головной контейнер отечественной геофизической ракеты после 

приземления. 
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В случае если головная часть опускается на воду, то после тор¬ 
можения вместо парашюта вступает в действие система спасения, 
обеспечивающая длитель¬ 
ную плавучесть головной 
части или контейнеров с при¬ 
борами. 

На фиг. 2. 58 показана го¬ 
ловная часть ракеты «Пёрр- 
ки», которая снабжена 
складным воздушным бал¬ 
лоном, заполняемым возду¬ 
хом непосредственно перед 
падением головной части на 
воду. Воздух находится в 
металлическом баллоне, рас¬ 
положенном впереди контей¬ 
неров с аппаратурой. 

Парашютная система при 
падении головной части на 
землю затормаживает кон¬ 
тейнер до скорости в несколько метров в секунду. Для смягчения 
удара о землю может быть использован тонкостенный носовой на¬ 
конечник, сминающийся при уда¬ 
ре (см. фиг. 2. 57). 

Описанная комбинированная 
система спасения позволяет полу¬ 
чить в совершенной сохранности 
самые тонкие приборы. Кроме то¬ 
го, она дает возможность прово¬ 
дить исследования по изучению 
жизнедеятельности организмов на 
больших высотах. 

Головная часть, показанная 
на фиг. 2.56, спустилась с высо¬ 
ты 100 км (1950 г.). На эту вы¬ 
соту были подняты две собаки. 
Фотоаппарат запечатлел момент 
открытия люка и освобождения 
собак. Деятельность организма 
животных во время всего полета 
фиксировалась приборами. Кро¬ 
ме того, их поведение было засня¬ 
то на кинопленку. На фиг. 2. 59 
показан кадр из этого фильма на 
участке подъема ракеты. 

Головная часть, представлен¬ 
ная на фиг. 2.57, благополучно 



Фиг. 2. 59. Кадр из кинофильма, сня¬ 
того во время полета ракеты, пока¬ 
зывающего поведение подопытной 
собаки. 



Фиг. 2.58. Головная часть ракеты 
«Перрки», снабженная системой спасения, 
обеспечивающей ее длительную плаву¬ 
честь. 


і 


6* 
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спустилась с высоты более 200 км (1957 г.). В контейнере находи¬ 
лись также две собаки. Вследствие большой скорости падения на 
головной части уже заметно сказались температурные особенности 
торможения в атмосфере. На фотографии видно, что щитки под¬ 
верглись сильному нагреву. 

Всесторонняя отработка системы спасения является необходи¬ 
мым условием для поднятия человека на ракете на большие высо- 



Фиг. 2. 60. Собака в скафандре. 

-\ 

ты. В частности, необходима разработка аварийной системы спасе¬ 
ния, чтобы человек имел возможность покинуть ракету на большой 
высоте в любой момент полета. Начало такого рода исследований 
было положено у нас в СССР несколько лет назад. Первые опыты 
были проведены с собаками, которые в специальном легком ска¬ 
фандре катапультировались из ракеты на разных высотах и благо¬ 
получно достигли земли. На фиг. 2. 60 показана собака в скафандре 
перед подъемом на высоту 100 км (1953 г.). 

Естественным продолжением исследований, которые ведутся 
при помощи геофизических ракет, являются работы, связанные с 
запуском искусственных спутников Земли. 

6. ИСКУССТВЕННЫЕ СПУТНИКИ ЗЕМЛИ И ОСВОЕНИЕ 
МЕЖПЛАНЕТНЫХ ПРОСТРАНСТВ 

Общее состояние вопроса 

В настоящее время, пожалуй, ни одна из технических проблем 
не задевает так сильно воображение человека, как проблема освое¬ 
ния межпланетных пространств. 
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Этой проблеме посвящена в настоящее время весьма обширная 
литература. Однако подавляющую ее часть составляют книги и 
статьи, в которых излагаются лишь общие принципы ракетного по¬ 
лета и ракетной техники применительно к вопросам межпланетных 
перелетов. Много в таких работах высказано соображений о пред¬ 
положительных условиях полета человека на ракете. Предусмот¬ 
рено наличие таких опасностей, как встреча с метеоритами и губи¬ 
тельное действие космических лучей на организм человека. Не за¬ 
быты даже способы приема пищи человеком в условиях невесо¬ 
мости. Время от времени в печати все еще появляются описания так 
называемых «проектов» достижения Луны, Марса и Венеры при по¬ 
мощи ракет, управляемых «специальными приборами», и пр. Тако¬ 
го рода вопросы поднимаются, как правило, энтузиастами-одиноч- 
ками, которые пытаются решать их обычно умозрительно, в полном 
отрыве от реальных конструкций ракет, и потому в подавляющем 
своем большинстве эти работы не имеют ценности. 

Значительно реже в литературе можно встретить работы, рас¬ 
сматривающие конкретные технические вопросы, из решения кото¬ 
рых в действительности и складывается тот необозримый океан 
трудностей, который отделяет мечту о полете человека в космос от 
ее реального осуществления. 

Ракетная техника давно уже вышла из стадии предположитель¬ 
ных исканий, в которой она находилась когда-то. Проектирование и 
создание современной ракеты дальнего действия и тем более кос¬ 
мической ракеты возможно лишь в больших многотысячных коллек¬ 
тивах, вооруженных современной научной, лабораторной и вычис¬ 
лительной техникой и обладающих серьезной экспериментально¬ 
производственной базой. 

В настоящее время работы по созданию межконтинентальных и 
космических ракет, ракет-носителей искусственных спутников 
Земли получили такой размах, что исследователь-одиночка, пытаю¬ 
щийся самостоятельно поставить и решить задачи, представляю¬ 
щиеся ему наиболее важными и интересными, оказывается, как 
правило, в ложном положении, повторяя в лучшем случае то, что 
давно уже сделано коллективами. 

Типичными для публикуемых время от времени в широкой пе¬ 
чати работ отдельных авторов являются задачи по определению так 
называемых «оптимальных» условий полета. Сюда, например, от¬ 
носятся вопросы отыскания «наивыгоднейшей» траектории полета 
с Земли на Луну, «наиболее выгодных» соотношений весов между 
п -ой и (/г+1)-ой ступенями ракеты и т. п. 

В таких работах не учитывается, однако, реальная конструкция 
самой ракеты. Между тем, в действительности решение подобных 
задач начинается с предварительного выбора не одного или двух, 
а многочисленных взаимнообусловленных проектных параметров 
ракеты, связанных в первую очередь с ее весовыми характеристи¬ 
ками и энергетическими возможностями двигательной установки. 
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Варьирование этими параметрами позволяет определить их наибо¬ 
лее целесообразные соотношения, позволяющие создать реально 
выполнимую конструкцию. Задача выбора параметров ракеты 
включает в себя весь круг вопросов, связанных с установлением 
как наивыгоднейших траекторий выведения на орбиту, так и опти¬ 
мальных параметров самих орбит. Все эти вопросы решаются в за¬ 
висимости от назначения проектируемой ракеты. При этом прихо¬ 
дится учитывать не только летные или баллистические характери¬ 
стики ракеты, но и многие другие факторы, как, например, особен¬ 
ности хранения, транспортировки, организации пусков и пр. 
Большую роль играет и экономическая сторона вопроса. 

После предварительного выбора параметров при проектирова¬ 
нии и конструировании ракеты все расч^Ъі многократно уточня¬ 
ются в соответствии с конкретной конструкцией. 

Понятно, что основная вычислительная работа при проектиро¬ 
вании ракет выполняется с помощью быстродействующих электрон¬ 
ных счетных машин, поскольку в подобных задачах использование 
обычных счетных приспособлений может потребовать срок, значи¬ 
тельно превышающий срок жизни целого поколения людей. 

Как видим, в задачах проектирования ракет запросы практики 
в настоящее время неизмеримо превышают возможности одного 
человека. Это, конечно, не зачеркивает теоретического значения ра¬ 
бот отдельных авторов, а только ставит их на надлежащее место. 


Орбита искусственного спутника 


Основной силой, определяющей движение спутника, является 
сила земного тяготения. Законы движения спутника, так же как и 
законы движения любых небесных тел, устанавливаются небес¬ 
ной механикой, в основе которой лежит закон всемирного тя¬ 
готения Ньютона. 

Простейшей орбитой искусственного спутника будет круговая 
орбита, когда спутник совершает движение с постоянной скоростью 
на неизменном расстоянии от центра Земли. Нетрудно определить 
величину скорости, которую надо сообщить спутнику, чтобы полу¬ 
чилась такая орбита. Это так называемая круговая, или первая 
космическая скорость. В случае движения по круговой орбите сила 
тяжести должна уравновеситься центробежной силой (фиг. 2.61): 




( 2 . 1 ) 


где г —радиус круговой орбиты: г— 

А —высота орбиты над поверхностью Земли; 

/? —средний радиус Земли: /?=6371 км; 

^.— ускорение силы тяжести на расстоянии г от центра Земли; 
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М сп — масса спутника; 
ѵ кр — круговая скорость. 

Установим зависимость ускорения силы тяжести от расстоя¬ 
ния г. По закону всемирного тяготения сила притяжения спутника 
Землей 


0 _ ^ М 3 М С п 

г2 ’ 

где / — гравитационная постоянная; 

М 9 — масса Земли. 

Учитывая, что 

° = 8 Г’ 

получим 

о г 9 * 

Г 2 

Числитель этого выражения яв¬ 
ляется константой поля тяготения. 

Обозначим эту величину через к 2 . Для 
поля тяготения Земли 

к 2 =/М 3 =398 620 км ъ !сек 2 . 

Таким образом, 

ёг=^. ( 2 . 2 ) 

На основании соотношений (2. 1) и (2.2) получаем 

‘°*Р = ѴІ7=уу- (2.3) 

Данные по плотности земной атмосферы, полученные в резуль¬ 
тате запуска геофизических ракет и искусственных спутников, по¬ 
казывают, что высота круговой орбиты порядка 300 км уже доста¬ 
точна для того, чтобы спутник в своем движении не испытывал за¬ 
метного аэродинамического сопротивления и существовал бы в те¬ 
чение нескольких недель. Формула (2. 3) для высоты 300 км дает 
значение круговой скорости 

<0 кр = 7,730 км/сек. 

Если к моменту выведения спутника на орбиту ракета набирает 
скорость, превышающую круговую (для данной высоты выведе¬ 
ния), то орбита будет не круговой, а эллиптической, и точка мак¬ 
симального удаления орбиты от центра Земли (так называе¬ 
мый апогей) всегда будет находиться на большей высоте, чем точ¬ 
ка выведения (фиг. 2.62). Это имело место у всех созданных до 
сих пор искусственных спутников Земли. 



Фиг. 2.61. Круговая орбита 
спутника. 
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Если же конечная скорость ракеты меньше круговой, то точка 
минимального удаления эллиптической орбиты от центра 
Земли (так называемый перигей) всегда будет ниже высоты выве¬ 
дения (см. фиг. 2.62). При небольших высотах выведения это при¬ 
ведет к входу в плотные слои атмосферы, торможению и разруше¬ 
нию спутника. 



Фиг. 2. 62. Изменение орбиты спутни- Фиг. 2. 63. Изменение орбиты спутника в 
ка в зависимости от величины скоро- зависимости от направления скорости 
сти выведения. выведения. 


Значит, для минимально возможных высот скорость выведения 
спутника на орбиту никак не может быть меньше первой косми¬ 
ческой скорости, отвечающей высоте выведения. 

Важно отметить, что при данной высоте и скорости выведения 
отклонение угла наклона вектора скорости к местному горизонту 
в точке выведения Ф в любую сторону от нулевого значения приве¬ 
дет к снижению перигея орбиты (фиг. 2.63). Поэтому при низком 
перигее выведение на орбиту целесообразно осуществлять при ну¬ 
левом угле наклона вектора скорости, когда точка выведения сов¬ 
падает с перигеем орбиты. 

Время одного оборота спутника вокруг Земли, т. е. его период 
обращения , при круговой орбите радиуса г определяется как 


Т 


сп.кр 


2 кг 2тс з/ 

=—=— г 

г?кр к 


(2.4) 


При полете спутника на высоте 300 км период его обращения 
вокруг Земли составляет примерно 90 мин. С увеличением высоты 
это время возрастает. При высоте 35 830 км период обращения 
спутника становится равным 23 час. 56 мин., т. е. одним звездным 
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суткам. Такой спутник при пуске в плоскости экватора в восточном 
направлении для наблюдателя, находящегося на Земле, казался бы 
неподвижно висящим в пространстве. 

Для эллиптических орбит период обращения определяется зави¬ 
симостью, вполне аналогичной (2. 4), надо только вместо г подстав¬ 
лять большую полуось эллипса а (см. гл. VIII): 

Т сп = ^-а% (2.5) 

причем, как известно, большая полуось эллипса 


где г те — радиус перигея; 
г а — радиус апогея. 

Так, например, первый в мире советский искусственный спут¬ 
ник Земли, запущенный 4 октября 1957 г., был выведен на орбиту 
с высотой перигея 228 км и высотой апогея 947 км. Период обраще¬ 
ния его в начале движения составлял 96,2 мин., что соответствует 
результату вычислений по соотношению (2. 5). 

Хотя плотность земной атмосферы на высотах в несколько сот 
километров крайне незначительна (на высоте 300 км длина сво¬ 
бодного пробега молекул имеет величину порядка 70—150 м ), все 
же при громадной скорости и значительном времени полета сопро¬ 
тивление даже столь разнеженной атмосферы сказывается на дви¬ 
жении спутника. В результате аэродинамического торможения про¬ 
исходит потеря энергии, что приводит к постепенному уменьшению 
среднего радиуса орбиты (см. гл. VIII). Выражение (2.5) показы¬ 
вает, что период обращения при этом неизбежно должен умень¬ 
шаться, т. е. спутник начинает быстрее совершать свои обороты 
вокруг Земли. 

Такое, на первый взгляд парадоксальное явление можно было 
наглядно наблюдать на примере первого и третьего советских 
спутников, отделявшихся при запуске от корпуса ракеты-носителя. 
Корпус тормозился сильнее, быстрее терял высоту и в своем дви¬ 
жении обгонял спутник. 

Надо отметить, что при наличии сил сопротивления уменьшение 
среднего радиуса орбиты происходит главным образом за счет сни¬ 
жения высоты апогея, в результате чего эллиптическая орбита все 
более приближается к круговой. С понижением высоты круговой 
орбиты скорость движения спутника будет увеличиваться, как это 
следует из выражения (2.3). 

По мере снижения высоты орбиты торможение прогрессивно 
возрастает. На высотах порядка 100 км аэродинамическое сопро¬ 
тивление достигает столь значительной величины, что дальнейший 
рост скорости оказывается уже невозможным. Скорость становится 
меньше круговой и начинается быстрое падение спутника. При этом 
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происходит интенсивное разогревание и разрушение конструкции 
спутника или ракеты-носителя; они уподобляются искусственным 
метеорам. 

Время существования спутника зависит от степени его тормо¬ 
жения в атмосфере. Ясно, что с удаление^ орбиты от Земли, т. е. 
с увеличением как высоты перигея, так и^высоты апогея, время су¬ 
ществования будет увеличиваться. Кроме того, степень торможе¬ 
ния силами аэродинамического сопротивления, как мы выясним в 
дальнейшем *, будет зависеть как от формы летящего тела, так и 
от величины его веса, приходящегося на единицу площади сечения, 
перпендикулярного вектору скорости, — так называемой попереч¬ 
ной нагрузки. 

Время существования первого искусственного спутника Земли 
составило 92 суток. За это время он совершил около 1400 оборотов 
вокруг Земли. Последующие спутники имели значительно большее 
время существования. 

Параметры орбит советских спутников, определившие, в част¬ 
ности, и время их существования, выбирались исходя из научных 
задач, поставленных программой исследований. 

Плоскость орбиты первых советских спутников была наклонена 
к плоскости земного экватора (так называемое наклонение орбиты) 
на 65°. Это значит, что проекция орбиты на поверхность Земли, т. е. 
трасса спутника, располагается от 65° южной широты до 65° север¬ 
ной широты, следовательно, проходит почти между Южным и Се¬ 
верным полярными кругами. Преимущество такой орбиты заклю¬ 
чается в том, что научная аппаратура, установленная на спутнике, 
может производить измерения в очень большом диапазоне широт. 

В результате суточного вращения Земли на каждом следующем 
витке трасса должна сместиться по долготе в западном направле¬ 
нии на угловое расстояние, равное повороту Земли за время одно¬ 
го оборота спутника. Так было бы в том случае, если ориентация 
плоскости орбиты спутника относительно неподвижных звезд оста¬ 
валась бы неизменной. В действительности же вследствие отклоне¬ 
ния поля тяготения Земли от центрального (влияние сплюснутости 
Земли у полюсов) плоскость орбиты спутника будет медленно по¬ 
ворачиваться вокруг оси Земли, совершая так называемое прецес¬ 
сионное движение. Скорость прецессии орбиты спутников невелика: 
за сутки угловое смещение орбиты составляет всего несколько гра¬ 
дусов. Прецессия уменьшается для орбит с большими наклонения¬ 
ми, а также для более удаленных орбит. 

Направление прецессии зависит от азимута выведения спутни¬ 
ка на орбиту**: при восточных азимутах прецессия происходит в 
сторону, противоположную вращению Земли, а при западных ази- 

* См. § 3 «Аэродинамические силы» в гл. VII. 

** Азимутом выведения называется угол между меридианом и трассой орби¬ 
ты в точке выведения (отсчитывается обычно по часовой стрелке от направле¬ 
ния на север). 
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мутах — в ту же сторожу. В первом случае дополнительное переме¬ 
щение трассы на каждом витке будет в западном направлении, во 
втором — в восточном. 

На фиг. 2. 64 показана суточная трасса первого спутника Земли. 


Выведение спутника на орбиту 

Чтобы вывести спутник на орбиту, ракета-носитель должна под¬ 
нять его на достаточно большую высоту и при этом разогнать до 
скорости, необходимой для движения на заданной орбите. 

Нужно учесть, что выведение спутника осуществляется с вра¬ 
щающейся Земли; поэтому абсолютная конечная скорость ракеты- 
носителя будет складываться из относительной скорости, т. е. ско¬ 
рости относительно неподвижной Земли, и переносной скорости, 
обусловленной наличием суточного вращения Земли. Увеличение 
конечной скорости за счет вращения Земли зависит в основном от 
наклонения орбиты, т. е. определяется азимутом точки выведения. 
Чем меньше наклонение орбиты, тем больше прирост скорости. При 
нулевом наклонении, т. е. при запуске в восточном направлении 
в плоскости экватора, этот прирост становится наибольшим: окруж¬ 
ная скорость суточного вращения на экваторе составляет 465 м/сек 
(фиг. 2.65). 

Вот почему труднее вывести спутник на орбиту большим на¬ 
клонением. Например, при запуске отечественных спутников ис¬ 
пользовалось всего 200 м/сек суточного вращения Земли. В случае 
выведения спутника при западных азимутах (наклонение орбиты 
больше 90°) пришлось бы даже преодолевать окружную скорость 
вращения Земли. 

Мы видели, что конечная скорость ракеты-носителя, необходи¬ 
мая для существования спутника, уменьшается с увеличением вы¬ 
соты выведения. Однако это отнюдь не означает, что вывести спут¬ 
ник на большую высоту легче, чем на меньшую. Дело в том, что с 
подъемом ракеты-носителя на высоту возрастают потери в скоро¬ 
сти на преодоление силы тяготения (см. гл. I). Рост этих потерь с 
увеличением высоты является более значительным, чем снижение 
потребной скорости. Поэтому повышение высоты выведения связа¬ 
но с дополнительными трудностями. Ясно, что проще всего осуще¬ 
ствить выведение на орбиту в точке перигея. 

Большое значение имеет программа разворота ракеты-носителя 
при выведении спутника на орбиту. В зависимости от этой програм¬ 
мы будет меняться как траектория выведения, так и параметры 
получаемой орбиты. 

В начальной стадии полета траектория ракеты-носителя анало¬ 
гична траектории баллистической ракеты дальнего действия. Верти- * 
кальный стартовый участок и сравнительно крутой начальный уча¬ 
сток траектории обеспечивают, с одной стороны, наибольшую про- 




Фиг. 2. 64. Схема движения первого спутника за сутки. 
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стоту пусковых устройств и наиболее благоприятные условия поле¬ 
та непосредственно после старта, а с Другой стороны, — возможно 
быстрый выход из плотных слоев атмосферы. 

Программа выведения на орбиту имеет свои специфические осо¬ 
бенности, определяемые теми требованиями, которые предъявля¬ 
ются ік орбите спутника. 

В простейшем случае, для получения орбит со сравнительно не¬ 
большой высотой перигея, программа разворота должна обеспечить 
к моменту достижения заданной скорости на заданной высоте ну- 



Фиг. 2. 65. Запуск спутника при макси¬ 
мальном использовании суточного вра¬ 
щения Земли. 


левой угол наклона вектора скорости к местному горизонту 

=0 (фиг. 2.66, а). 

Анализ вопроса показывает, что для получения орбиты с воз¬ 
можно большей высотой перигея программа выведения должна 
быть увязана с законом изменения массы по траектории *. Иными 
словами, как непрерывное изменение массы в результате работы 
двигателей, так и скачкообразное изменение массы для состав¬ 
ных ракет должны находиться в определенном соответствии с пара¬ 
метрами траектории. Можно, например, в точке С траектории (см. 
фиг. 2.66, б) выключить двигатель, оставив неизрасходованным 
определенный запас топлива. Поскольку в точке С угол -0 С сохра¬ 
няет положительное значение, ракета будет продолжать подъем 
с уменьшением скорости, двигаясь по некоторому переходному эл¬ 
липсу. Если воспользоваться оставшимся запасом топлива и про- 


* Впервые на отмеченные особенности подъема ракеты по наклонной траек¬ 
тории было указано К- Э. Циолковским в работе «Ракета в космическое прост¬ 
ранство», 1903. 
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извести его дожигание в области апогея переходного эллипса с та¬ 
ким расчетом, чтобы получить скорость, превышающую круговую 
на данной высоте, то получится орбита, перигей которой находится 
на высоте апогея переходного эллипса. 

Можно себе представить также, что на участке выведения на 
переходный эллипс и на участке дожигания в области апогея пере¬ 
ходного эллипса используются различные ступени составной ра¬ 
кеты. 


Переходный. 



Фиг. 2. 66. Различные способы выведения спутника на орбиту, 
а— с малой высотой перигея, б— с большой высотой перигея. 


Понятно, что рассмотренные частные примеры не исчерпывают 
всех возможных случаев изменения тяги двигателя и разделения 
ступеней составной ракеты на траектории. Тяга может также ме¬ 
няться непрерывно путем изменения режима работы двигателя по 
определенному закону. 

Как уже указывалось, оптимальные программы выведения и ре¬ 
жимов работы двигателя выбираются одновременно со всеми 
остальными конструктивными параметрами проектируемой ракеты. 

В частности, никогда нельзя судить о мере выгодности того или 
иного режима, не принимая во внимание изменения весом элемен¬ 
тов конструкции в зависимости от условий выведения. 

Задача выведения спутников на орбиту является технически 
чрезвычайно сложной, причем трудности возрастают с увеличением 
веса спутника. Однако именно в этом направлении идет развитие 
современного ракетостроения, ибо только созданием больших ис¬ 
кусственных спутников можно решить проблему освоения космиче¬ 
ского пространства. 
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Конструктивные особенности спутников 

За последнее время уже достаточно отчетливо обрисовались 
возможные конструктивные варианты и особенности как ракеты- 
носителя, так и самого спутника. 

Прежде всего нужно указать, что космические скорости могут 
быть достигнуты в настоящее время только при помощи составных 
ракет. Чтобы поднять на стационарную орбиту спутник с достаточно 
большим весом, необходимо высокое совершенство конструкции ра¬ 
кеты. 

Для получения возможно большей удельной тяги двигатель ра¬ 
кеты-носителя должен использовать наиболее теплотворные из ос¬ 
военных топлив. 

Научная аппаратура спутников осуществляет целый комплекс 
научных исследований, одновременное проведение которых намного 
увеличивает их ценность. Большое преимущество спутников перед 
геофизическими ракетами заключается в возможности долговре¬ 
менного проведения цикла физических исследований. 

В зависимости от состава научной аппаратуры конструкция 
спутника может быть чрезвычайно разнообразной. Принципиально 
общим для всех спутников является наличие системы энергопита¬ 
ния и системы терморегулирования. 

В качестве источников энергопитания измерительной, регистри¬ 
рующей и передающей аппаратуры на спутниках используются как 
электрохимические источники (аккумуляторные батареи), так и по¬ 
лупроводниковые солнечные батареи, непосредственно преобразую¬ 
щие энергию солнечных лучей в электроэнергию. 

Система терморегулирования должна обеспечить стабильный 
тепловой режим за все время функционирования аппаратуры. 

При движении на орбите спутник периодически подвергается 
резким переменным тепловым воздействиям (полет в лучах Солнца 
и в тени Земли, термическое воздействие атмосферы). Кроме того, 
известное количество тепла выделяется при работе аппаратуры 
внутри спутника. Поддержание необходимого теплового режима на 
спутнике в течение длительного времени космического полета яв¬ 
ляется принципиально новой и достаточно сложной задачей. Регу¬ 
лирование температурного режима может осуществляться как пу¬ 
тем изменения принудительной циркуляции специального газа-теп¬ 
лоносителя, заполняющего внутренний объем спутника, так и изме¬ 
нением значения коэффициентов собственного излучения и поглоще¬ 
ния солнечной радиации внешней поверхности спутника. 

Первый искусственный спутник (фиг. 2. 67) имел форму шара 
диаметром 58 см с четырьмя выступающими антеннами, которые 
разводились после отделения спутника от ракеты-носителя. Вес 
спутника составлял 83,6 кг . Герметичный корпус, изготовленный из 
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алюминиевых сплавов со специально обработанной поверхностью, 
заполняли газообразным азотом, за счет принудительной циркуля¬ 
ции которого регулировался тепловой режим (на фиг. 2. 67 виден 
вентиль заполнения). Мощные радиопередатчики, установленные на 
спутнике, излучали сигналы, кодированные в соответствии с пока¬ 
заниями аппаратуры спутника. 



Фиг. 2. 67. Первый советский искусственный спутник Земли. 


Возможно также создание спутников, не отделяющихся от носи¬ 
теля, а совершающих полет по орбите совместно с корпусом 
последней ступени ракеты. Такую конструкцию имел второй отечест¬ 
венный спутник, на борту которого находилось подопытное живот¬ 
ное — собака Лайка. Общий вес научно-измерительной и передаю¬ 
щей аппаратуры, герметического контейнера с подопытным живот- 
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ным и вспомогательными системами на этом спутнике состав¬ 
лял 508,3 кг. 

Значительным шагом вперед на пути совершенствования кон¬ 
струкции спутника было создание третьего советского искусствен¬ 
ного спутника, успешно запущенного 15 мая 1958 г. 



Фиг. 2.68. Общий вид третьего советского искусственного 

спутника Земли. 


Третий спутник (фиг. 2. 68) явился настоящей космической ла¬ 
бораторией с громадным объемом научных исследований. Разме¬ 
щение большого количества аппаратуры потребовало тщательной 
проработки компоновки с целью возможно более полного исклю¬ 
чения взаимного влияния отдельных приборов. 

Спутник представлял собой герметический контейнер кониче¬ 
ской формы. Высота конуса—3,57 м\ диаметр у основания—1,73 м. 
Вес спутника был равен 1327 кг. 

Размещение и состав научной аппаратуры спутника показаны 
на фиг. 2. 69. 

Спутник был снабжен, помимо химических источников тока, 
комплектами солнечных батарей, обеспечившими нормальную 
работу аппаратуры в течение очень продолжительного времени — 
многих тысяч часов. 

Система терморегулирования была значительно совершеннее, 
чем у первых спутников. Изменение отражающих и поглощающих 
свойств поверхности автоматически регулировалось открытием 
специальных створчатых жалюзи, электроприводы которых управ¬ 
лялись системой терморегулирования (четыре створки жалюзи 
видны справа на фиг. 2.68 и 2.69). 

Спутник был оснащен совершенной измерительной радиотехни¬ 
ческой аппаратурой для точного измерения его движения на орбите 
и радиотелеметрической аппаратурой, непрерывно регистрирую- 
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щей результаты научных измерений. Эти результаты «запомина¬ 
лись» и передавались в моменты пролета спутника над специаль¬ 
ными станциями на территории СССР. 

Автоматическое функционирование всей научной и измеритель¬ 
ной аппаратуры спутника обеспечивалось специальным програм¬ 
мным устройством. 



I —магнитомер, 2 —фотоумножители для регистрации корпускулярного излучения Солнца, 
3—'солнечные батареи, 4 —прибор для регистрации фотонов в космических лучах, 5—маг¬ 
нитный и ионизационные манометры, 6 —ионные ловушки, 7—электростатические флюкс- 
метры, в—масс-спектрометрическая трубка, 9 —прибор для регистрации тяжелых ядер 

в космических лучах, 10 —прибор для измерения интенсивности первичного космического 
излучения, 11 —датчики для регистрации микрометеоров. • 

Электронные блоки научной аппаратуры, радиоизмерительные системы, программно-вре¬ 
менное устройство и электрохимические источники питания расположены внутри корпуса 

спутника. 


В аппаратуре спутника широко применялись полупроводнико¬ 
вые элементы. 


Основные направления развития космических полетов 

Решение проблемы создания спутников открывает колоссаль¬ 
ные возможности по выяснению физических условий космического 
пространства и приближает наступление того момента, когда чело¬ 
век совершит свой первый космический полет. 

В целом проблема освоения межпланетных пространств необы¬ 
чайно сложна. Всем, кто интересуется этим вопросом, следует 
помнить слова, сказанные К. Э. Циолковским: 

«Звездоплавание нельзя и сравнить с летанием в воздухе. По¬ 
следнее — игрушка в сравнении с первым. 

...Если бы знали трудности дела, то многие, работающие теперь 
с энтузиазмом, отшатнулись бы с ужасом. 

Но зато как прекрасно будет достигнутое». 
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И еще: «...Человечество не останется вечно на Земле, но в погоне 
за светом и пространством сначала робко проникнет за пределы 
атмосферы, а затем завоюет себе все . околосолнечное простран¬ 
ство». 



Фиг. 2.70. Макет последней ступени космической ракеты на монтажной 
подставке. Половина носового конуса снята, виден шаровой приборный кон¬ 
тейнер с аппаратурой. 


Время, прошедшее с момента написания этих строк, показало 
только то, что К. Э. Циолковский в своих суждениях был глубоко 
прав. Он прав был не только в том, что проблема космических по¬ 
летов очень сложна, но также и «в том, что человек успешно ее 
решит. Сегодня мы являемся свидетелями первых достижений 
науки и техники на этом пути. 

Эра космических полетов была открыта 2 января 1959 г. Первая 
советская космическая ракета впервые в истории преодолела поле 
тяготения Земли и превратилась в искусственную планету солнеч¬ 
ной системы. Ракета прошла на расстоянии около 6000 км от по¬ 
верхности Луны. Радиотелеметрическая связь с ракетой поддержи- 
. валась на расстоянии от Земли, превышающем 500 тыс. км. 

Следующим знаменательным шагом на пути освоения Космоса 
явился пуск второй советской космической ракеты с целью достиже- 


7* 
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ния Луны. 14 сентября 1959 г. на поверхность Луны был доставлен 
вымпел с гербом Советского Союза. Впервые был осуществлен кос¬ 
мический полет с Земли на другое небесное тело. 

4 октября 1959 г. в Советском Союзе был произведен успешный 
запуск третьей космической ракеты. Целью пуска являлось решение 



Фиг. 2.71. Автоматическая межпланетная станция на монтажной тележке. 


ряда проблем по исследованию космического пространства. Важ¬ 
нейшая из них заключалась в фотографировании обратной, невиди¬ 
мой с Земли части поверхности Луны. 

Для проведения исследований и фотографирования Луны была 
создана автоматическая межпланетная станция — АМС (фиг. 2.71 
и 2.72), которую многоступенчатая ракета с исключительной точ¬ 
ностью вывела на орбиту, огибающую Луну (фиг. 2.73). 
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Фиг. 2. 72. Общий вид автоматической межпланетной станции (схема}. 

/—иллюминатор для фотографических аппаратов. 2 —двигатель системы ориентации, 5—солнеч¬ 
ный датчик, 4 —секции солнечной батареи, 5—жалюзи системы терморегулирования, 6 —тепло¬ 
вые экраны, 7 —антенны, 8 —приборы для научных исследований. 



Фиг. 2. 73. Схема траектории полета автоматической межпланетной станции. 
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Космическая станция была снабжена системой ориентации, при 
помощи которой объективы фотоаппаратов были направлены на 
Луну, что позволило произвести ее фотографирование. В дальней¬ 
шем осуществлялся автоматический цикл обработки пленки (про¬ 
явление и фиксирование). Во время последующего приближения 
АМС к Земле полученные кадры с помощью радиотелевизионной 
системы были переданы на Землю. Таким образом, впервые уда¬ 
лось осуществить телевизионную передачу на космических расстоя¬ 
ниях. В распоряжение ученых поступили фотографии части лунной 


Наименование 

Дата 

пуска 

Вес по¬ 
следней 
ступени 
ракеты 
без топ¬ 
лива 

кг 

Вес науч¬ 
ной аппа¬ 
ратуры и 
источни¬ 
ков пита¬ 
ния 

кг 

Параметры ор 

Апогей 

км 

Перигей 

км 


Первый советский 

искусственный спутник 
Земли 

4 октября 
1957 г. 

Вес 

спутника 
83,6 кг 

— 

947 

228 

і 

і 

Второй советский ис¬ 
кусственный спутник 
Земли 

! 

3 ноября 
1957 г. 

— 

508,3 

1671 

225 

Третий советский ис¬ 
кусственный спутник 
Земли 

15 мая 
1958 г. 

Вес 

спутника 
1327 кг 

968 

1881 

226 

Первая советская кос¬ 
мическая ракета 

2 января 
1959 г. 

1472 

361,3 

Афелий 
197-106 км 

Перигелий 
146* ІО 6 км 

Вторая советская кос¬ 
мическая ракета 

12 сен¬ 
тября 
1959 г. 

1511 

390,2 

— 

— 

і 

Третья советская кос¬ 
мическая ракета 

4 октяб¬ 
ря 1959 г. 

1553 

435 

485 000 км 
от центра 
Земли 

47 500 км 
от центра 
Земли 
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поверхности, недоступной для земных наблюдателей. Одновременно 
была сфотографирована часть поверхности, видимая с Земли под 
весьма малыми углами и до сих пор достаточно не изученная. Спе¬ 
циальная комиссия Академии Наук СССР утвердила наименования 
достоверно установленных образований на невидимой с Земли сто¬ 
роне Луны. 

В табл. 2. 1 дается сводка основных данных о первых советских 
искусственных спутниках Земли и первых советских космических 
ракетах. 


Таблица 2.1 


биты (начальные) 

Время суще¬ 
ствования 

Примечание 

1 

і 

] 

Наклон к 
плоскости 
экватора 
Земли 
град. 

Период 

обращения 


65 

96,17 мин. 

92 суток 

Впервые в мире достигнута пер¬ 
вая космическая скорость, создан 
искусственный спутник Земли 

65 

103,75 мин. 

162 суток 

Впервые в мире осуществлен по¬ 
лет на спутнике Земли живого су¬ 
щества — собаки Лайки 

65 

105,95 мин. 

Свыше 20 
месяцев 

Крупнейшая в мире космическая 
лаборатория 

1° к плоско¬ 
сти орбиты 
Земли 

450 дней 

Вечный спут¬ 
ник Солнца 

Впервые в мире достигнута вто¬ 
рая космическая скорость 

— 


— 

Впервые в мире 14 сентября 1959 г. 
этой ракетой в 0 час. 2 мин. 24 сек. 
была достигнута поверхность Луны 


Около 

21 суток 

11—12 оборотов 
вокруг Земли 

Впервые в мире осуществлен об¬ 
лет Луны и фотографирование об¬ 
ратной, невидимой с Земли стороны 
Луны 
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Обработка данных наблюдений за советскими искусственными 
спутниками Земли и космическими ракетами, а также многочислен¬ 
ных записей приборов, установленных на них, позволила получить 
результаты фундаментального научного значения по исследованию 
верхних слоев атмосферы и космического пространства; открыть 
много новых, до сих пор неизвестных закономерностей в области 
изучения радиации вокруг Земли и в космическом пространстве, 
изучения верхней атмосферы, исследования межпланетного газа, 
изучения магнитного поля Земли и Луны, изучения метеорной 
и микрометеорной опасности, биологических исследований, которые 
постепенно принимают форму новой науки—космической биологии, 
одной из главных задач которой является обеспечение безопасно¬ 
сти полета человека в мировом пространстве. 

Результаты этих исследований позволяют уже сейчас предви¬ 
деть, какими путями может пойти дальше развитие космических по¬ 
летов. 

Первым таким направлением являются систематические поле¬ 
ты спутников вблизи Земли. Дальнейшие работы по созданию 
искусственных спутников Земли, помимо расширения круга и объ¬ 
ема уже производящихся научных исследований, могут быть на¬ 
правлены также и на решение с помощью спутников ряда приклад¬ 
ных технических задач. 

Целесообразно создание искусственных спутников, ориентиро¬ 
ванных определенным образом в пространстве. Ориентация нужна 
для решения многих научных задач. Так, для ряда исследований, 
связанных с Солнцем, желательно, чтобы спутник был ориентиро¬ 
ван на Солнце. Для исследований, связанных с Землей и атмосфе¬ 
рой, спутник следует ориентировать так, чтобы одна из его осей 
была направлена к Земле, а другая совпадала бы с направлением 
его орбиты. Для астрофизических исследований, видимо, будет не¬ 
обходимо иметь спутник, сохраняющий неизменное положение от¬ 
носительно неподвижных звезд. 

Важнейшим этапом развития космических полетов явится 
осуществление полетов человека на спутниках, для чего потребуется 
решение большого числа проблем, связанных с обеспечением без¬ 
опасности полета, в том числе с созданием. абсолютно надежно 
работающих двигательных установок, систем стабилизации 
и управления ракетой в полете и системы спасения при спуске, 
а также с обеспечением необходимых условий для жизнедеятель¬ 
ности человека как в период взлета и спуска при действии боль¬ 
ших перегрузок, так и в период полета по орбите в состоянии не¬ 
весомости. Эксперименты с подопытными животными, осущест¬ 
вленные на втором советском искусственном спутнике Земли и 
при многочисленных полетах геофизических ракет, многократно 
поднимавших в космос одних и тех же животных, являются пер- 
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выми значительными результатами в этом направлении, давшими 
научный материал о воздействиях условий космического полета 
на живой организм. 

Многократно высказывалась идея о возможности использова¬ 
ния системы специальных спутников для ретрансляции телевизи¬ 
онных передач, что могло бы обеспечить дальние передачи на 
ультракоротковолновом диапазоне без сооружения радиорелейных 
линий и кабельной сети. 

С помощью спутников можно организовать постоянную службу 
для наблюдения за корпускулярным излучением Солнца, которая 
сможет обеспечить прогноз важнейших явлений, происходящих 
в верхних слоях атмосферы. 

Трудно предсказать сейчас все возможности использования 
спутников для целей науки и практики подобно тому, как на заре 
авиации невозможно было предсказать многообразие областей 
применения и разносторонний прогресс авиации в настоящее 
время. 

Вторым направлением развития космических полетов является 
решение задач, связанных с полетами к Луне и изучением Луны. 

Можно представить себе, что в дальнейшем будет возможен по¬ 
лет ракеты на Луну с посадкой и с последующим возвращением на 
Землю. Проблема посадки аппарата на поверхность Луны является 
достаточно сложной. Не меньшие трудности представляет задача 
последующего старта с Луны и возвращения на Землю. 

В еще более отдаленном будущем в процессе освоения Луны 
может стать возможным создание на Луне специальных станций, 
подобных тем научным станциям, которые организуются в трудно¬ 
доступных районах Земли, например в полярных областях. Необхо¬ 
димо вместе с тем указать на чрезвычайную сложность подобного 
предприятия. Осуществление его станет возможным лишь в резуль¬ 
тате дальнейшего прогресса ракетной техники и решения ряда на¬ 
учных и технических проблем. Но может статься, что проекты, ка¬ 
жущиеся сегодня совершенно фантастическими и несбыточными, 
осуществятся значительно быстрее, чем это можно представить 
себе на первый взгляд. 

Третьей группой проблем, образующей самостоятельное направ¬ 
ление в развитии космических полетов, являются проблемы, свя¬ 
занные с исследованием околосолнечного пространства и планет 
солнечной системы. 

Одной из целей полетов в пределах солнечной системы явится 
непосредственное изучение межпланетной среды. Зондирование 
межпланетного пространства с помощью научной аппаратуры по¬ 
зволит установить плотность межпланетного газа на различных 
расстояниях от Солнца, определить химический состав межпла- 
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нетного газа, даст новые чрезвычайно интересные данные о рас¬ 
пределении интенсивности и составе космического излучения 
в различных районах солнечной системы, позволит исследовать раз¬ 
личные виды солнечного излучения, исследовать магнитное поле 
Солнца и его влияние на явления в межпланетной среде. 

Особый интерес представляет исследование планет солнечной 
системы, в первую очередь Венеры и Марса. 

Посылка к планетам ракет, снабженных автоматическими при¬ 
борами, позволит исследовать их магнитное поле, пояс радиации, 
получить детальные изображения их поверхности. Можно будет 
исследовать атмосферу планет — определить ее плотность, хими¬ 
ческий состав, степень ионизации, а также исследовать структуру 
поверхности планет и ее температуру. Наконец, заманчивой пред¬ 
ставляется перспектива исследования форм жизни на других пла¬ 
нетах. Полет человека на планеты является делом будущего, одна¬ 
ко день этот, безусловно, наступит. 

Развитие космических полетов и ракетных летательных аппа¬ 
ратов вызвало к жизни новую отрасль современной техники — кос¬ 
мическую технику, которая должна обеспечить осуществление 
космических полетов, полетов к Луне и другим планетам. 

Объектами космической техники являются различного рода 
устройства с научно-измерительной, регистрирующей и передающей 
аппаратурой, автоматически осуществляющей выполнение програм¬ 
мы наблюдений и передачу на Землю полученных сведений. 

Важной проблемой космической техники является проблема 
дальней и сверхдальней радиосвязи, которая необходима для опре¬ 
деления параметров траекторий, передачи на Землю результатов 
измерений и сведений о работе аппаратуры, а также для передачи 
команд с Земли. 

При полетах в пределах солнечной системы надо осуществить 
радиосвязь и передачу изображений на расстояние порядка десят¬ 
ков и сотен миллионов километров. Ввиду этого особое значение 
приобретает задача создания легкой, малогабаритной и весьма 
экономичной бортовой радиоаппаратуры, а также мощных пере¬ 
дающих и достаточно чувствительных приемных устройств на 
Земле. 

Вся аппаратура космических ракет и агрегатов должна быть 
не только максимально легкой и экономичной, но и чрезвычайно 
надежной, способной безотказно работать в течение многих меся¬ 
цев и даже нескольких лет. Длительность такого порядка является 
характерной для полетов в пределах солнечной системы, и в этом 
нет ничего удивительного, если вспомнить продолжительность пе¬ 
риодов обращения планет. Специфика работы аппаратуры в кос¬ 
мосе определяется также воздействием космического излучения 
и наличием глубокого вакуума, окружающего космический корабль. 
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Важным обстоятельством является необходимость поддержания 
в течение длительного периода времени определенного теплового 
режима. Совершенно необходима разработка для космической тех¬ 
ники надежных и легких источников энергии, преимущественно 
с использованием энергии Солнца. 



Глава III 


РАКЕТНЫЕ ДВИГАТЕЛИ, ИХ УСТРОЙСТВО И ОСОБЕННОСТИ 

РАБОТЫ 

1. ПРЕОБРАЗОВАНИЕ ЭНЕРГИИ 
Схема преобразования энергии 

Для создания тяги в двигателе прямой реакции отбрасываемой 
массе продуктов сгорания необходимо сообщить скорость. Эта 
скорость получается в результате процессов преобразования хими¬ 
ческой энергии топлива в кинетическую энергию струи газов. 

Рассмотрим последовательность процессов, происходящих 
в двигателе прямой реакции (фиг. 3. 1) на примере жидкостного 
ракетного двигателя (фиг. 3. 2). 

Топливо подавляющего большинства ракетных двигателей со¬ 
стоит из двух различных веществ: окислителя и горючего. Эти ве¬ 
щества называются компонентами топлива. 

Окислитель содержит в большом количестве кислород или ка¬ 
кой-либо другой окислительный элемент. Горючее состоит в основ¬ 
ном из горючих элементов, способных в процессе химической ре¬ 
акции с окислительными элементами выделять большое количество 
тепла. Таким образом, топлива ракетных двигателей являются 
носителями химической энергии (см. фиг. 3. 1). 

Подробнее свойства топлива будут рассмотрены в следующей 
главе. 

Компоненты топлива размещаются в баках двигателя, которые 
составляют одновременно наибольший по своим размерам отсек 
ракеты — топливный отсек. 

Горение топлива и последующее расширение продуктов сгора¬ 
ния * происходит в камере двигателя. Камера двигателя состоит 


* Термин «продукты сгорания», широко используемый при описании рабо¬ 
ты в исследовании тепловых двигателей, применяется и к реактивным двигателям. 
Следует оговориться, что в последнем случае он не является точным, гак как 
молчаливо предполагает полное завершение процесса горения (сгорание) топ¬ 
лива. В ракетных двигателях и особенно в ЖРД процесс горения вследствие 
диссоциации не завершается полностью даже в выходном сечении сопла. Поэто¬ 
му более правильно говорить не «продукты сгорания», а «продукты горения». 
Однако, следуя установившейся традиции, мы не меняем этот тремин, но вкла¬ 
дываем в него несколько иной смысл. Сказанное относится также к термину «ка¬ 
мера сгорания». 
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из камеры сгорания, на головке 
которой размещены топливные 
форсунки, и из сопла (фиг. 3.3). 

До начала сгорания топливо 
должно пройти несколько подго¬ 
товительных стадий. 

Прежде всего топливо должно 
быть сжато до давления, больше¬ 
го, чем давление в камере сгора¬ 
ния, иначе оно не сможет посту¬ 
пить туда. Сжатие и подача топ¬ 
лива в двигателе осуществляются 
системой подачи, включающей в 
себя агрегат, создающий давле¬ 
ние (например, баллоны со сжа¬ 
тым воздухом, турбонасосный 
агрегат и т. д.), а также систему 
клапанов, регуляторов и трубо¬ 
проводов, обеспечивающих на¬ 
дежную работу и возможность 
управления двигателем. 

При подаче в камеру топливо 
должно быть поставлено в усло¬ 
вия, наиболее благоприятные для 
протекания реакции горения. Эти 
условия состоят в том, что горю¬ 
чее и окислитель должны образо¬ 
вать возможно более однородную 
парообразную смесь. Для получе¬ 
ния такой смеси топливо набором 
форсунок в головке камеры 3 (см. 
фиг. 3. 3) распыливается на мел¬ 
кие капли, которые затем, дви¬ 
гаясь по камере, испаряются. 
Вслед за испарением происходит 
смешивание паров компонентов 
топлива. К этому и сводится про¬ 
цесс смесеобразования. 

Воспламенение и горение топ¬ 
лива в камере сгорания являются 
следующими необходимыми эта¬ 
пами в рабочем процессе двигате- 


то пли во 
(окислитель* 
горючее) 
Химическая 
энергия 


Топливные 
баки 
ра кеты 


Сжатие 


Подача 


Система подачи 


Распыление 


Смесеобразование 


воспламенение 


Горение 


Тепло 


Г?ловка 
двигателя 

при запуске - особое 
устройство, совме¬ 
щаемое с системой 
подачи 

После зи пуска-*амера 
сгорания 

камера 

сгорания 


Расширение 

і 

г .. 1 
Работа 
расшире- 


Ускорение продул 
тод горения 


Сопло двигателя 


Кинетическая 
энергия 
продукт, горе низ 


Сила тяги 

Энергия 

полета 


] камера сгорания 
и сопло 

Ракетный лета 
тельный аппарат 


Фиг. 3. 1. Схема преобразования 
энергии в жидкостных ракетных дви¬ 
гателях прямой реакции. 


ля. При горении химическая энер¬ 
гия в значительной мере превращается в тепло, которое расходуется 
на увеличение теплосодержания (энтальпии) продуктов сгорания. 

Основная часть тепла, выделенного в камере сгорания (т. е. 
часть теплосодержания продуктов сгорания), в двигателе прямой 


по 
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реакции превращается непосредственно в кинетическую энергию 
истекающих из сопла газов. Это происходит как следствие расши¬ 
рения продуктов сгорания при движении их по соплу. 



Топливные Система подачи Камера двигателе 
вами 


Фиг. 3. 2. Схема жидкостного ракетного двигателя. 


Эффективность работы ракетного двигателя как тепловой ма¬ 
шины определяется эффективностью протекания процессов горения 
и расширения, от совершенства которых зависит величина доли 
химической энергии топлива, превращенной в кинетическую энер¬ 
гию. 


3 5 6 7 8 





Фиг. 3. 3. Камера жидкостного ракетного двигателя. 

/—камера сгорания, Г—форсунки, 3 —головка камеры, 4 —сопловая часть камеры, 
6 —внутренняя оболочка камеры, 6 —охлаждающий тракт (рубашка охлаждения), 
7 —внешняя оболочка камеры, 5—подвод компонента к охлаждающему тракту. 


Один из компонентов топлива, например окислитель ^см. 
фиг. 3.3), проходит по специальному охлаждающему тракту (ру¬ 
башке охлаждения), снижая температуру внутренней оболочки, 
которая соприкасается с раскаленными продуктами сгорания. 

Направленное истечение газов из сопла приводит, как уже го¬ 
ворилось, к возникновению силы тяги. При перемещении ракетного 




/. Преобразование энергии 


111 


аппарата сила тяги совершает работу, которая идет на создание 
кинетической энергии летательного аппарата. 

Все указанные процессы, приводящие к превращению энергии, 
совершаются также в реактивных двигателях любого другого 
типа. 


Основные группы реактивных двигателей 

Устройство двигателя и его основных агрегатов определяется 
в первую очередь видом применяемого топлива. По этому признаку 
все существующие реактивные двигатели можно разделить на две 
основные группы: воздушно-реактивные и ракетные двигатели. 

Отличительной особенностью в о з д у ш н о-р еактивных 
двигателей является использование в качестве окислителя кислоро¬ 
да воздуха. 

Преимущество таких двигателей заключается в том, что они 
позволяют существенно сократить запас топлива на борту лета¬ 
тельного аппарата (в современных топливах для ракетных двига¬ 
телей вес окислителя составляет от 60 до 80%)- При этом также 
отпадает надобность в баках для окислителя. 

С другой стороны, использование кислорода воздуха приводит 
к тому, что воздушно-реактивные двигатели не могут работать на 
высотах, где содержание кислорода вследствие разреженности 
атмосферы становится малым. 

Ко второй группе относятся двигатели, работающие на топли¬ 
вах, целиком находящихся на борту летательного аппарата. Такие 
двигатели называются ракетными (сокращенно РД). Основное их 
преимущество, как мы уже знаем, заключается в независимости 
работы от условий окружающей среды. Ракетные двигатели могут 
применяться на любых высотах, в частности, для полета в меж¬ 
планетном пространстве. 

Ракетные двигатели разделяются обычно на двигатели, рабо¬ 
тающие на жидком топливе, — жидкостные ракетные двигатели 
(ЖРД) — и на двигатели твердого топлива (РДТТ). 

—В качестве твердого топлива для ракетных двигателей до по¬ 
следнего времени применялись исключительно метательные взрыв¬ 
чатые вещества — пороха. Поэтому ракетные двигатели твердого 
топлива назывались просто пороховыми двигателями. В настоя¬ 
щее время применяют не только пороха, но и другие виды твердого 
топлива (см. гл. IV), поэтому правильнее двигатели этого типа 
называть двигателями твердого топлива. 

Наконец, в истории развития ракетных двигателей встречались 
двигатели на смешанном топливе, когда горючее являлось твердым 
и размещалось в камере, а жидкий окислитель системой подачи по¬ 
давался в камеру из бака. Некоторые схемы предполагаемых атом¬ 
ных ракетных двигателей также можно отнести к двигателям на 
смешанных компонентах. 
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Схема деления реактивных двигателей на основные группы 
представлена на фиг. 3. 4. 

Рассмотрим более подробно жидкостные ракетные двигатели. 
Устройство пороховых двигателей и других двигателей твердого 
топлива отдельно разбирать не будем. Их конструкция настолько 



Фиг. 3. 4. Схема деления реактивных двигателей на основные группы. 

проста, что легко становится понятной без описания (см. примеры 
пороховых ракет в предыдущей главе). 

Что касается воздушно-реактивных двигателей, то они пред¬ 
ставляют собой отдельную область, изучение которой выходит за 
рамки настоящего курса. По этим вопросам существует в настоя¬ 
щее время обширная литература. 

2. ЖИДКОСТНЫЕ РАКЕТНЫЕ ДВИГАТЕЛИ (ЖРД) 

Типы существующих жидкостных ракетных двигателей 

При классификации жидкостных ракетных двигателей (фиг. 3.5) 
следует прежде всего учитывать род применяемого в двигателе 
топлива. 

Так как особенности того или иного топлива определяются глав¬ 
ным образом окислителем, то в первую очередь ЖРД следует 
разделять по роду применяемого окислителя (азотная кислота, 
жидкий кислород, перекись водорода), а затем уже по роду горю¬ 
чего (керосин, спирт и т. д.). 

Более детальное разделение топлив ЖРД на различные груп¬ 
пы будет сделано в следующей главе. 

Вторым характерным признаком, отличающим конструкцию 
ЖРД, является способ подачи топлива. Различают два способа — 
вытеснительную и насосную системы подачи. Первая является 
наиболее простой и применяется для двигателей сравнительно не¬ 
больших ракет. Вторая применяется в двигателях ракет дальнего 
действия при тягах, как правило, превышающих 20 т, а также в 
самолетных двигателях с относительно большой продолжитель¬ 
ностью работы. 
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При вытеснительной подаче компоненты топлива подаются в ка¬ 
меру сгорания при помощи сжатого газа, поступающего под высо¬ 
ким давлением в топливные баки. Давление газа при этом должно 
превосходить давление в камере сгорания. Избыток давления не¬ 
обходим для компенсации потерь в питающих трактах (сюда 
включаются трубопроводы, клапаны, форсунки, охлаждающие 
тракты и пр.). 

Таким образом, в топливных баках ракеты при этой системе 
подачи устанавливается большое давление. Следовательно, баки 
ракеты, чтобы быть достаточно прочными, должны иметь значи- 


5 



Фиг. 3.6. Схема баллонной вытеснительной подачи. 

1 —баллон со сжатым газом, 2 —редуктор давления газа, 3 —топливные баки, 4—камера 

двигателя, 5 —гибкие элементы заборников. 


тельную толщину. Это приводит к большому весу конструкции и 
является общим недостатком всех вытеснительных систем подачи. 

Простейшим видом вытеснительной подачи, издавна применяв¬ 
шимся в ракетных двигателях, является баллонная подача 
(фиг. 3. 6). 

В этой системе для создания давления в баках и вытеснения 
топлива используется сжатый до высокого давления (250— 
300 кг/см 2 ) воздух или какой-либо другой газ, помещаемый в бал¬ 
лоне 1. Баллон делается обычно шаровой формы, так как вес та¬ 
кого баллона при заданном объеме будет наименьшим по срав¬ 
нению с весом баллонов любой другой формы. 

Необходимой принадлежностью баллонной подачи является 
редуктор давления газа 2. Редуктор представляет собой приспо¬ 
собление, которое обеспечивает постоянство давления газа в топ¬ 
ливных баках 3 и, следовательно, равномерную подачу топлива 
в камеру 4, что необходимо для сохранения неизменного режима 
работы двигателя. Без редуктора давление в баках вначале было 
бы весьма большим, а затем, по мере расходования топлива и рас¬ 
ширения газа, значительно падало. На устройстве редуктора мы 
остановимся ниже. 

Как видно из описания и из фиг. 3. 6, баллонная вытеснитель¬ 
ная подача очень проста. Поэтому она применяется на многих 
двигателях. Однако баллонная подача, кроме недостатка, свойст¬ 
венного вообще всем вытеснительным подачам (большой вес топ¬ 
ливных баков), имеет еще один существенный недостаток. Он за¬ 
ключается в том, что вес газа, необходимого для выдавливания 
всего топлива, оказывается очень большим. Так, например, чтобы 
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подать 1 ж 3 топлива при давлении в баках 35—40 кг/см 2 , необхо¬ 
димо иметь около 50 кг воздуха. Кроме того, чтобы разместить 
этот запас воздуха на ракете, нужно иметь баллон емкостью 
в 150 л, даже если начальное давление в баллоне будет равно 
300 кг/см 2 . Такой баллон (шаровой формы), сделанный из качест¬ 
венной стали, будет весить около 150 кг при диаметре в 680 жж. 

Таким образом, баллонная подача приводит к заметному утя¬ 
желению двигательной установки. Этот недостаток можно частич¬ 
но устранить, если подогревать воздух, идущий в баки, сжигая 
в нем небольшое количество горючего. В этом случае при том же 
давлении уменьшается удельный вес газа, поступающего в бак, 
а следовательно, и количество воздуха, необходимого для вытес¬ 
нения заданного объема топлива. Уменьшаются также размеры 
и вес баллона, необходимого для хранения воздуха на ракете. 

Еще лучшей по весовым данным будет система подачи, в кото¬ 
рой вытеснение топлива осуществляется горячими продуктами 
сгорания порохового заряда (пороховой аккумулятор давления — 
ПАД). В последнее время удалось создать медленно горящие по¬ 
роховые заряды, пригодные для этой цели. Такие пороховые за¬ 
ряды в каждую единицу времени образуют одинаковое весовое ко¬ 
личество продуктов сгорания, чем достигается равномерность вы¬ 
теснения топлива из баков. 

Благодаря малому удельному весу горячих газов, вытесняющих 
топливо, для подачи 1 ж 3 топлива нужно всего (с учетом неминуе¬ 
мого охлаждения газа по пути в бак и в самом баке) 12—15 кг 
пороха. Порох в твердом состоянии имеет достаточно большой 
удельный вес—более 1,5 /сг/л, поэтому размер камеры, где он 
сгорает, будет невелик — около 12—15 л. Кроме того, сгорание 
пороха может происходить при относительно низких давлениях, 
лишь немного превышающих давление в баках. Поэтому стенки 
корпуса камеры сгорания порохового заряда будут не очень тол¬ 
стыми, и вес корпуса составит всего около 25 кг. Таким образом, 
применяя для вытеснения топлива продукты сгорания порохового 
заряда, можно сэкономить (по сравнению с баллонной подачей) 
на каждом кубическом метре вытесняемого топлива около 160 кг 
веса. 

В некоторых жидкостных ракетных двигателях для вытеснения 
топлива служат продукты сгорания жидкого топлива. Иными сло¬ 
вами, для вытеснения топлива применяется небольшой ЖРД* 
Вес такой системы подачи, носящей название системы подачи 
с жидкостным аккумулятором давления (ЖАД), примерно равен 
весу системы подачи с использованием порохового заряда. 

Применение для подачи топлива пороховых и жидкостных акку¬ 
муляторов давления осложняется высокими температурами сго¬ 
рания и трудностями, связанными с получением устойчивого рав¬ 
номерного горения жидкого топлива и пороха. 


8 * 
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Вообще говоря, могут быть предложены и другие способы по¬ 
лучения газа высокого давления, необходимого для вытеснения 
топлива. Поэтому дальнейшую классификацию двигателей с вы¬ 
теснительной системой подачи следует производить в зави¬ 
симости от типа рабочего тела, используемого для вытеснения 
(холодный сжатый газ, подогретый сжатый газ, пороховые газы 
и т. д.). 

В двигателях малых и средних ракет при не очень высоком 
давлении в камере сгорания вес баков при вытеснительных систе¬ 
мах подач получается не слишком большим. Но в двигателях боль¬ 
ших ракет, особенно если они имеют большое давление в камере, 
вес баков недопустимо возрастает, и более выгодной оказывается 
йасосная система подачи. 

В этой системе, как видно из названия, для подачи компонен¬ 
тов топлива из баков в камеру двигателя служат специальные на¬ 
сосы. 

Насосная подача выгодно отличается от вытеснительной тем, 
что в баках двигателя не нужно создавать высокого давления. 
Некоторое небольшое давление (2—3 кг/см 2 ) в баках двигателя 
с насосной подачей устанавливается для того, чтобы обеспечить 
надежную работу насосов. При этом толщина баков получается не 
больше, чем она требуется по технологическим соображениям. 

В жидкостных ракетных двигателях обычно применяются на¬ 
сосы центробежного типа. 

Центробежный насос удобен тем, что при малых размерах мо¬ 
жет подавать большое количество компонента при высоких давле¬ 
ниях. Это достигается благодаря высоким окружным скоростям 
и соответственно высоким числам оборотов крыльчатки насоса (от 
5000 до 25 000 об/мин). 

Для того чтобы вращать насосы подачи компонентов, нужно 
иметь какой-либо двигатель. Наиболее удобным двигателем — 
приводом для центробежных насосов — является турбина, способ¬ 
ная сообщить насосам большое число оборотов. Таким образом, 
возникает единая машина, чаще всего имеющая общий вал и объ- 
единяющая в себе турбину и необходимое число насосов. Такая 
машина получила название турбонасосного агрегата, или сокра¬ 
щенно ТНА (фиг. 3. 7). 

Для работы турбины необходимы нагретый газ или пар (рабо¬ 
чее тело), находящиеся под высоким давлением. Получить рабо¬ 
чее тело можно различными способами. Наиболее удобным и рас¬ 
пространенным является разложение высококонцентрированной 
перекиси водорода в специальном реакторе. Образующаяся при 
разложении перекиси нагретая смесь кислорода и паров воды (так 
называемый парогаз) способна обеспечить работу турбины необхо¬ 
димой мощности. 
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На классификационной схеме (см. фиг. 3. 5) отмечена возмож¬ 
ность различных способов получения рабочего тела для привода 
турбины. , 

Помимо перекисеводородного парогазогенератора, особый инте¬ 
рес представляет жидкостный газогенератор, работающий на оос 



Фиг. 3. 7. Турбонасосный агрегат двигателя ракеты Ѵ-2. 

/—патрубок входа спирта, 2 —корпус турбины, 3 —выходной коллектор турбины, 4—крыльчатка 
спиртового насоса, 5 —штуцер слива просочившегося спирта, 6 —шарикоподшипники, 7—устрой¬ 
ство для предохранения от разноса, 5—патрубок подачи спирта в камеру, 9 —уплотнение вала 
турбины, /0—корпус спиртового насоса, //—рабочие лопатки турбины, /2—патрубок подачи 
кислорода в камеру, 13 —трубопроводы впуска парогаза, 14 —турбинное колесо, /5—крыльчатка 
кислородного насоса, 16 —подшипники кислородного насоса, /7—уплотнение вала, 18 —муфта 
сцепления, 19 —корпус кислородного насоса, 20 —сопло турбины, 21 —неподвижный направ¬ 

ляющий аппарат, 22 —патрубок входа кислорода. 


новном топливе, используемом в камере ЖРД. Двигатели с таким 
газогенератором должны заправляться только двумя (основными) 
компонентами, что упрощает их эксплуатацию. 

Топливо подается в газогенератор с помощью особой системы 
подачи, которая, как и система подачи всего двигателя, может 
быть двух типов: вытеснительной и насосной. На двигателях круп¬ 
ных ракет и на самолетных ракетных двигателях вытеснительная 
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система подачи топлива в газогенератор может оказаться слиш¬ 
ком тяжелой, тогда она заменяется насосной (см. например, опи¬ 
сание двигателя самолета-перехватчика и фиг. 3. И). 

Весьма важное значение для ЖРД имеет способ воспламене¬ 
ния (зажигания) топлива цри запуске двигателя. Схема и выполнет 
ние системы зажигания зависят почти исключительно от назначе¬ 
ния двигателя. 

Зажигание может быть прежде всего внешним и внутренним. 
Под внешним понимается зажигание, при котором инициирующий 
(воспламеняющий) факел пламени вводится в камеру сгорания 
извне через сопло. Такая система, в частности, применяется при 
запуске двигателей баллистических ракет дальнего действия. Для 
внутреннего зажигания служат приспособления, расположенные 
на головке камеры сгорания или внутри нее. 

Система зажигания классифицируется также по признакам 
инициатора воспламенения. В качестве инициаторов могут быть 
использованы, например, пороховые заряды, воспламеняющиеся от 
электрического запала и поджигающие жидкое топливо. Такая си¬ 
стема зажигания называется пиротехнической. Часто зажигание 
топлива осуществляется путем применения самовоспламеняющихся 
жидких топлив, тогда система зажигания называется химической. 
Проще всего химическое зажигание производится в ЖРД, работаю¬ 
щих на самовоспламеняющихся топливах. Здесь воспламенение на¬ 
чинается при простом соприкосновении жидких компонентов топли¬ 
ва в камере сгорания. Если же основное топливо несамовоспламе¬ 
няющееся, то химическое зажигание осуществляется путем уста¬ 
новки на двигателе дополнительных бачков с самовоспламеняющи¬ 
мися компонентами. Самовоспламеняющееся топливо подается 
в двигатель при запуске; оно образует зажигающий факел, после 
чего в камеру сгорания начинает поступать основное несамовоспла¬ 
меняющееся топливо. На некоторых зарубежных двигателях зажи¬ 
гающие компоненты помещаются в трубопроводах подачи основ¬ 
ного топлива и отделяются от основных компонентов тонкими мем¬ 
бранами. При повышении давления в ба^ках мембраны разрываются, 
и в двигатель сначала поступает самовоспламеняющееся топливо, 
а вслед за ним — основное. 

Иногда воспламенение жидких топлив производится электриче¬ 
ской искрой. Однако такой способ недостаточно надежен, так как 
при больших размерах двигателя мощность электрической искры 
является недостаточной и может произойти задержка или отказ 
воспламенения. Поэтому чисто электрическим зажиганием пользу¬ 
ются только на малых двигателях. На двигателях большого раз¬ 
мера применяется более сложная система; в ней электрической 
свечой поджигается небольшое количество вспомогательного топ¬ 
лива и от образовавшегося малого факела поджигается основное 
топливо. 
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Жидкостные ракетные двигатели могут характеризоваться так¬ 
же способом охлаждения камеры. Охлаждение двигателя одним 
из компонентов, пропускаемым через охлаждающий тракт (см. 
фиг. 3.3), носит название наружного. 

В дополнение к наружному в двигателях часто используют вну¬ 
треннее охлаждение. Внутреннее охлаждение состоит в том, что 
в слой газа, находящийся у стенки (пристеночный слой), подается 
избыточное количество одного из компонентов. Поэтому темпера¬ 
тура в пристеночном слое становится более низкой, вследствие чего 
уменьшается нагрев стенок. Избыточное количество компонента 
может быть подано или специальными форсунками на головке, 
или через систему отверстий в стенке, или через поры пористого 
материала стенок камеры. 

Применение внутреннего охлаждения камеры значительно упро¬ 
щает задачу создания надежно действующей системы наружного 
охлаждения, поэтому часто эти две системы охлаждения исполь¬ 
зуются совместно на одном двигателе. 

При интенсивном внутреннем охлаждении и дополнительной 
защите внутренних стенок камеры малотеплопроводными обмазка¬ 
ми или же при использовании в конструкции камеры жаропрочных 
материалов можно вообще обойтись без наружного охлаждения. 
В этом случае не совсем точно двигатели называются неохлаж¬ 
даемыми. 

Тип жидкостного ракетного двигателя и особенности его кон¬ 
струкции в значительной мере определяются назначением двигав 
теля. По этому признаку могут быть выделены двигатели косми¬ 
ческих ракет и ракет-носителей спутников Земли, двигатели гео¬ 
физических ракет, баллистических ракет дальнего действия (типа 
«земля — земля»), зенитных управляемых и неуправляемых ракет 
(типа «земля—воздух»), самолетные ЖРД — основные и ускори¬ 
тели маневра, двигатели стартовых ускорителей самого разнооб¬ 
разного назначения и прочие двигатели. 

Двигатели космических ракет должны обладать большой абсо¬ 
лютной тягой, очень высокой удельной тягой и относительно малым 
весом. 

Такими же качествами должны обладать двигатели ракет-носи¬ 
телей искусственных спутников Земли, крупных геофизических ра¬ 
кет и баллистических ракет сверхдальнего действия. 

Для достижения высокой удельной тяги в двигателях ракет этих 
типов применяются топлива с возможно большим запасом химиче¬ 
ской энергии. 

Для того чтобы ракета имела как можно меньший конечный 
вес (малое значение относительного конечного веса ц к ), двигатель 
должен быть достаточно легким. Рост дальности полета ракет тре¬ 
бует значительного увеличения абсолютной тяги при одновремен- 
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ном повышении удельной тяги и уменьшении относительного веса 
двигателя. 

Точных данных о новейших двигателях дальних ракет не имеет¬ 
ся, так как разработка жидкостных ракетных двигателей связана 
в большинстве случаев с разработкой новых образцов вооружения. 
Однако опубликованные в печати сведения, например о сооружае¬ 
мых испытательных стендах, позволяют предполагать, что уже со¬ 
зданы или в ближайшее время будут созданы двигатели с тягой в 
одной камере до 80—100 т. Можно также предположить, что даль¬ 
нейшее увеличение тяги двигательной установки будет достигаться 
путем применения нескольких совместно работающих двигателей. 
Поэтому на основе разработанных камер с тягой 50—100 т можно 
будет создавать двигатели с тягой в несколько сотен тонн. 

Очень важным объектом применения жидкостных ракетных 
двигателей являются управляемые зенитные ракеты. Такие раке¬ 
ты имеют двигатели с тягой от 2 до 15 т со временем работы до 
50 сек.; система подачи обычно вытеснительная, но может также 
применяться и насосная. 

Жидкостные ракетные двигатели для неуправляемых зенитных 
ракет и ракет ближнего действия с дальностью до 100 км имеют 
примерно те же параметры: тягу от 1 до 3 г и время работы 10— 
20 сек. Они должны быть просты в производстве, так как приме¬ 
нение неуправляемых зенитных ракет носит массовый характер. 

Особенностью зенитных ракет является необходимость хране¬ 
ния их в течение возможно большего времени в заправленном со¬ 
стоянии. Это заставляет предъявлять особые требования при вы¬ 
боре топлива, материалов и самой конструкции двигателя. 

Жидкостные ракетные двигатели могут применяться также 
в качестве самолетных двигателей — основных и ускорителей ма¬ 
невра. 

Основные самолетные ЖРД имеют относительно сложную кон¬ 
струкцию, допускают регулирование тяги в больших пределах, на¬ 
пример от 1000 до 10 000 кг, имеют турбонасосную подачу компо¬ 
нентов и систему многократного запуска. Ускорители маневра так¬ 
же имеют насосную подачу, но с приводом от основного самолет¬ 
ного двигателя; они должны обеспечивать возможность многократ¬ 
ных запусков в полете. 

Наконец, к последней группе ракетных двигателей должны 
быть отнесены стартовые ускорители различных летательных аппа¬ 
ратов—тяжелых самолетов, летательных аппаратов с прямоточ¬ 
ными двигателями, самолетов-снарядов и т. д. 

Двигатели таких ускорителей, как правило, можно повторно 
использовать после их спуска на парашюте и перезарядки компо¬ 
нентами. 

Несмотря на то, что ракетная техника интенсивно развивалась 
только в течение последних двадцати лет, в настоящее время уже 
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существуют многочисленные образцы ракетных двигателей, отли¬ 
чающихся друг от друга величинами развиваемых тяг, применяе¬ 
мыми топливами, системами подачи и конструкцией основных 
узлов. Многие из этих двигателей освоены в производстве и экс¬ 
плуатации и выпускаются крупными сериями. 

Перейдем теперь к рассмотрению устройства некоторых кон¬ 
кретных двигателей. 

Устройство жидкостного ракетного двигателя ракеты дальнего 

действия 

Одним из наиболее сложных и совершенных типов ЖРД яв¬ 
ляются двигатели баллистических ракет дальнего действия. В ка¬ 
честве примера подобных двигателей рассмотрим устройство дви¬ 
гателя ракеты Ѵ-2 (или А-4). 

Этот двигатель работает на топли¬ 
ве, состоящем из жидкого кислорода 
(окислитель) и водного раствора этило¬ 
вого спирта 75%-ной концентрации по 
весу (горючее). Тяга двигателя состав¬ 
ляет около 26 т (на земле) при секунд¬ 
ном расходе топлива, равном примерно 
125 кг!сек. Удельная тяга, развиваемая 
двигателем, равняется 208 кгсек/кг , 
скорость истечения газов из сопла — 
свыше 2000 м/сек. 

Общий вид двигателя, установлен¬ 
ного на ракете, показан на фиг. 2.15, а 
внешний вид одного лишь двигателя — 
на фиг. 3.8. Принципиальная схема 
двигателя и его основные агрегаты 
представлены на фиг. 3.9. 

Как легко видеть из этих фигур, 
основными частями двигателя являют¬ 
ся грушевидная камера сгорания 4 
и сопло 1. 

При работе двигателя в камере сго¬ 
рания устанавливается давление около 
15 кг/см 2 . Продукты сгорания расширя¬ 
ются в сопле двигателя до давления на 
выходе, равного 0,8 кг/см 2 , и приобре¬ 
тают при этом большую скорость. 

Диаметр камеры сгорания в наиболее широкой части ее рав¬ 
няется 930 мм, диаметр горловины (критического сечения) сопла— 
400 мм, диаметр выходного сечения — 730 мм. Вес камеры двига¬ 
теля составляет 420 кг. 

В днище камеры сгорания расположено 18 одинаковых фор- 



Фиг. 3. 8. Внешний вид двига¬ 
теля ракеты Ѵ-2. Позиции те 
же, что и на фиг. 3.9. 
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камер 3 . Каждая форкамера служит местом установки форсунок, 
через которые горючее и окислитель в мелкораспыленном виде 
поступают в камеру сгорания. Отверстия, распыливающие окисли¬ 
тель, расположены в форсуночной головке, к которой ведут трубо- 



Фиг. 3. 9. Принципиальная схема двигателя Ѵ-2. 

/—сопло, 2—система подачи горючего (спирта) для внутрен¬ 
него охлаждения, 3 —форкамера, 4 —камера сгорания, 5—> тру¬ 
бопроводы подвода жидкого кислорода к форкамерам, 
6— главный клапан горючего, 7—труба подвода горючего 
к рубашке охлаждения, 8— баллоны высокого давления, 
9— бачок катализатора, 10 —редуктор давления воздуха, 11 —ре¬ 
актор, 12 — 0ак перекиси водорода, 13 —главный клапан 
окислителя, 14 — насос горючего, 15 — турбина, 16 — насос 
окислителя, 17 — труба подачи парогаза в турбину, 18 — труба 
для отвода горючего в насос при выключении двигателя. 


проводы окислителя 5. Форсунки горючего размещены на боковых 
стенках форкамер. Горючее поступает в форсунки из верхней по¬ 
лости головки, в которую оно попадает из рубашки охлаждения 
двигателя, пройдя через главный спиртовой клапан 6. 

Охлаждение двигателя осуществляется следующим образом. 
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Основная масса спирта, прежде чем попасть в форкамеры, по тру¬ 
бопроводам 7 подается в полость охлаждения, образованную двой¬ 
ными стенками камеры и сопла. Двигаясь со значительной ско¬ 
ростью по этой полости, спирт отбирает тепло от внутренних 
стенок камеры и сопла и таким образом охлаждает их (система на¬ 
ружного охлаждения). Часть спирта поступает по специальным 
трубопроводам из форкамер, через систему отверстий 2 впрыски¬ 
вается на внутреннюю («газовую») поверхность стенки двигателя 
и, испаряясь на ней, создает паровую завесу (система внутреннего 
охлаждения). 

Сжатие и подача топлива в двигателе производятся центробеж¬ 
ными насосами окислителя 16 и горючего 14. Для привода насосов 
служит парогазовая турбина 15. Турбина и два насоса, объединен¬ 
ные общим валом, образуют турбонасосный агрегат (см. фиг. 3, 7). 
Мощность турбонасосного агрегата—465 л. с., вес—160 кг. 

Труба 18, соединяющая главный клапан горючего 6 и насос, не¬ 
обходима для вытеснения воздуха при заполнении системы горючим 
и для предотвращения гидравлического удара в рубашке охлажде¬ 
ния при выключении двигателя. Окислитель, подаваемый насо¬ 
сом 16, проходит через главный клапан окислителя 13, откуда по 
трубам 5 подводится к форкамерам. 

Необходимый для работы турбины парогаз вырабатывается 
в парогазогенераторе путем разложения концентрированной пере¬ 
киси водорода Н 2 0 2 . При разложении перекиси водорода выделяет¬ 
ся количество тепла, достаточное для нагрева продуктов разложе¬ 
ния до 400—500° С (в зависимости от разбавления перекиси водо¬ 
рода водой). Надежное и быстрое разложение перекиси водорода 
происходит в присутствии катализатора. Таким катализатором слу¬ 
жит концентрированный раствор перманганата натрия ЫаМп0 4 . 

Парогазогенератор включает в себя бак перекиси водорода 12 и 
бачок с раствором перманганата 9. Эти вещества подаются в реак¬ 
тор И путем вытеснения их из баков сжатым воздухом. Запас сжа¬ 
того воздуха помещается в баллонах 5. Перед поступлением в баки 
парогазогенератора давление воздуха снижается в редукторе 10. 

В парогазогенераторе вырабатывается в секунду 2 кг парогаза, 
что обеспечивает необходимую мощность турбины. Выработанный 
в реакторе 11 парогаз по трубам 17 подводится к турбине 15. 

Вес парогазогенератора со всей необходимой арматурой состав¬ 
ляет 148 кг. 

Сила тяги, развиваемая двигателем, передается посредством си¬ 
ловой рамы на корпус ракеты. Рама двигателя весит 56 кг. Таким 
образом, полный вес двигателя составляет 930 кг, т. е. меньше 40 г 
на килограмм развиваемой двигателем тяги. 

Запуск, работа и выключение двигателя происходят следующим 
образом. 

Перед пуском ракеты после опробования всей аппаратуры не¬ 
посредственно на стартовой площадке ракета заправляется не- 


124 


Гл. III . Ракетные двигатели, их устройство и особенности работы 


обходимыми для работы двигателя горючим, окислителем, переки¬ 
сью водорода, раствором перманганата натрия и сжатым воздухом. 

В момент запуска зажигаются пиропатроны на вращающейся 
подставке, помещаемой в камере сгорания. Пиропатроны распола¬ 
гаются так, что реактивная сила вытекающих из них газов застав¬ 
ляет подставку вращаться. Благодаря этому вращению раскален¬ 
ные продукты сгорания пиропатронов равномерно заполняют каме¬ 
ру двигателя и прогревают ее. При достижении необходимого про¬ 
грева (спустя 2—3 сек. после начала запуска) перегорает магниевая 
полоска, расположенная в самом недоступном для прогрева месте 
камеры. Это является сигналом к продолжению запуска. Посредст¬ 
вом электропневматической системы немного приоткрываются глав¬ 
ный клапан горючего 6 и главный клапан окислителя 13. Спирт 
и кислород только под давлением столбов соответствующих жидко¬ 
стей (самотеком) начинают поступать в камеру сгорания в срав¬ 
нительно небольших количествах. Топливо, попадающее в двига¬ 
тель, воспламеняется от горячих пороховых газов, и, горение ста¬ 
новится более интенсивным. Устойчивое горение топлива достигает¬ 
ся в течение 2—3 сек., затем можно увеличивать подачу топлива. 
Для этого при помощи электропневматической системы в работу 
включаются парогазогенератор и турбонасосный агрегат. Воздух 
из баллонов 8 начинает поступать в редуктор давления 10 и в баки 
12 и 9, вытесняя из них перекись водорода и перманганат в реак¬ 
тор 11. Образующийся при этом парогаз начинает вращать тур¬ 
бину. Давление, развиваемое насосами, постепенно открывает на 
полное проходное сечение главные клапаны горючего и окисли¬ 
теля. За 2—3 сек. расход топлива достигает номинального значе¬ 
ния в 125 кг/сек. К этому времени ракета уже начинает свой 
полет. 

В полете необходимо иметь в баках горючего и окислителя дав¬ 
ления, обеспечивающие надежную работу насосов. С этой целью 
в бак горючего подается воздух из атмосферы под давлением, рав¬ 
ным скоростному напору, а в бак окислителя поступает небольшое 
количество кислорода, испаренного в теплообменнике выхлопными 
газами турбины. 

Выключение двигателя происходит двумя ступенями. Сначала 
при срабатывании электропневматической системы, уменьшается 
поступление перекиси водорода в реактор. В связи с этим меньше 
парогаза начинает поступать в ТНА, и турбина уменьшает число 
оборотов. Расход топлива, подаваемого насосом, падает, и тяга дви¬ 
гателя уменьшается примерно до 30% от номинальной. Двигатель 
переходит, как говорят, на конечную ступень. На конечной ступе¬ 
ни он работает до тех пор, пока ракета не достигнет заданной 
скорости полета (см. гл. IX). В этот момент полностью прекра¬ 
щается подача перекиси водорода в реактор и закрываются глав¬ 
ные клапаны горючего и окислителя. Двигатель окончательна 
выключается. 
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Жидкостный ракетный двигатель 
с вытеснительной системой подачи 



Мы рассмотрели устройство и 
работу ЖРД с турбонасосной по¬ 
дачей. Рассмотрим далее устрой¬ 
ство и действие двигателя, имею¬ 
щего вытеснительную баллонную 
подачу. 

Схема двигателя, предназна¬ 
чаемого для зенитной управляе¬ 
мой ракеты, показана на фиг. 3.10. 

Двигатель работает на само¬ 
воспламеняющихся компонентах. 
Работа двигателя происходит сле¬ 
дующим образом. При запуске 
подрывается пиропатрон 2. Пор¬ 
шень 3 под действием пороховых 
газов разрывает мембрану 4, в 
результате чего воздух из балло¬ 
на высокого давления 1 проходит 
в редуктор 5, где давление сни¬ 
жается до рабочего. Одновремен¬ 
но с разрывом мембраны 4 от¬ 
крывается пироклапан низкого 
давления 6. Воздух, разрывая 
мембраны 7, через трубы 8 и 12 
поступает в баки горючего 11 
и окислителя 15. Топливо из ба¬ 
ков забирается посредством за¬ 
борников 10 и 14, подвешенных 
на упругих подвесках 9 и 13, 
обеспечивающих отклонение за¬ 
борников вслед за отклонением 
уровня жидкости при маневрах 
ракеты. 

Под давлением воздуха топли¬ 
во прорывает мембраны 17 в тру¬ 
бопроводах компонентов и начи¬ 
нает поступать в двигатель. Для 
обеспечения плавности запуска 
в трубопроводах расположены 
дроссельные заслонки 18. При за¬ 
пуске двигателя они находятся в 
прикрытом состоянии. После про¬ 
рыва мембран 17 горючее посту¬ 
пает в цилиндр сервопоршня 19, 
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который под давлением горючего медленно перемещается, от¬ 
крывая заслонки 18. Этим самым обеспечивается плавное нараста¬ 
ние подачи топлива и спокойный выход двигателя на режим. 
В последующий период работы двигателя заслонки остаются от¬ 
крытыми. 

Горючее поступает в головку камеры непосредственно, а окис¬ 
литель— пройдя рубашку охлаждения двигателя. Горючее и окис¬ 
литель смешиваются, самовоспламеняются и сгорают в камере 
сгорания 21. 

В отличие от описанного выше двигателя Ѵ-2 в данной схеме 
запуск происходит быстрее, что и необходимо для зенитной ракеты. 
Сама схема двигателя с вытеснительной подачей оказывается так¬ 
же более простой, чем у двигателя с насосной системой подачи. 

Самолетный жидкостный ракетный 
двигатель 

Рассмотрим в заключение жидкостный ракетный двигатель 
истребителя-перехватчика. Этот двигатель (фиг. 3. И) интересен 
тем, что его тяга регулируется в полете изменением расхода топ¬ 
лива в широких пределах: от 200 до 1500 кг. 

Двигатель работает на самовоспламеняющихся компонентах. 
Горючим служит смесь углеводородов —гидразингидрата и мети¬ 
лового спирта, а окислителем — перекись водорода. 

Двигатель имеет три группы форсунок, которые включаются 
и выключаются последовательно по мере необходимости в увеличе¬ 
нии или уменьшении силы тяги. Таким образом, регулировка тяги 
в двигателе ступенчатая. 

При запуске турбонасосный агрегат (в том числе и насос пере¬ 
киси водорода 3) получает вращение от электродвигателя 4. Пере¬ 
кись водорода, подаваемая насосом, направляется в регулятор 
расхода перекиси и при соответствующем положении золотника 9 
приподнимает регулирующий клапан .12, проходит по обводному 
каналу вокруг клапана 6 и поступает в реактор 1. В отличие от 
двигателя ракеты Ѵ-2 в этом двигателе применен твердый катали¬ 
затор, который в виде пакета 2 помещается в реакторе. Выработан¬ 
ный в реакторе парогаз продолжает разгонять турбину; при опре¬ 
деленном числе оборотов ТНА электродвигатель муфтой свобод¬ 
ного хода отключается от вала ТНА и останавливается. Турбона¬ 
сосный агрегат работает на холостом ходу. Число оборотов холо¬ 
стого хода устанавливается натяжением пружины 11 регулятора 
12, изменяющего проходное сечение доступа перекиси в реактор. 

При работе на холостом ходу от насоса перекиси водорода 3 
давление передается в камеру сдвоенного главного клапана топ¬ 
лива 20, в результате чего закрываются как клапан перекиси во¬ 
дорода 18, так и клапан горючего 14. Этим устраняется протека¬ 
ние топлива в камеру сгорания двигателя. Для того чтобы вывести 
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двигатель на режим, летчик поворачивает золотник 9, вместе с ко¬ 
торым поворачивается спаренный с ним золотник 13. Золотник 13 
через окно в левой камере пропускает топливо в цилиндр серво¬ 
поршня 15. Поршень перемещается вправо, открывая тем самым 
доступ перекиси к трем клапанам 19. При этом горючее получает 
возможность пройти через рубашку охлаждения двигателя и вой¬ 
ти во внутреннюю полость золотника 13. 

Дальнейший поворот золотника 13 приводит к тому, что от¬ 
верстие / золотника пропускает горючее в линию I подачи горюче- 
то в двигатель. Одновременно горючее по линии / поступает к сер¬ 
вопоршню 16 клапана 19 подачи окислителя и открывает его, 
пропуская перекись водорода к линии / подачи перекиси в дви¬ 
гатель. Таким образом, начинает работать группа форсунок /, 
в камере происходит самовоспламенение компонентов топлива 
и двигатель выходит на режим I. 

Одновременно вследствие поворота золотника 9 перекись водо¬ 
рода через соответствующие отверстия получает доступ к клапану 
<6 и, приподнимая его, проходит в большом количестве в реактор 
парогазогенератора 1. Как видно из фиг. 3. 11, давление перекиси, 
зависящее от числа оборотов ТНА, подводится к мембране 8. 
Последняя, прогибаясь под действием этого давления, стремится 
закрыть клапан 6 и уменьшить тем самым подачу перекиси. Бла¬ 
годаря такому устройству исключается излишняя подача перекиси 
и разнос турбонасосного агрегата. 

Для дальнейшего увеличения тяги необходимо продолжать по¬ 
ворот золотника 13, который через отверстия //, а затем и III вклю¬ 
чает подачу горючего и окислителя в группу форсунок II и III. 
При этом регулятор расхода перекиси поддерживает число оборо¬ 
тов ТНА таким, что давление подачи топлива остается постоянным. 

Выключение двигателя производится поворотом золотников 
в обратную сторону, причем в полете ТНА может и не выключать¬ 
ся, а продолжать работать на холостом ходу. 

Для предупреждения скопления компонентов топлива в каме¬ 
ре сгорания двигателя из-за утечек в системе подачи на холостом 
ходу некоторое количество парогаза, отработанного в турбине, на¬ 
правляется в камеру двигателя, разлагает,просочившуюся туда пе¬ 
рекись и осуществляет продувку камеры двигателя. 

Сдвоенный главный клапан топлива, золотник 13 и три клапана 
окислителя (/, II, III) конструктивно размещаются в одном блоке. 
Для предупреждения возможности соприкосновения компонентов 
топлива и их воспламенения все штоки, проходящие из полости 
одного компонента в полость другого, герметизированы сильфона¬ 
ми 17. 

Мы рассмотрели кратко устройство и работу только трех раз¬ 
личных жидкостных ракетных двигателей. Современная ракетная 
техника может дать примеры значительно большего числа ракетных 
„двигателей, отличающихся и топливами, на которых они работают. 
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и системами подачи, и конструкциями камер, и способами охлажде¬ 
ния. Однако рассматривать все эти типы двигателей нет необходи¬ 
мости, поскольку разобранные три схемы являются в известной 
мере типичными и на их основе может быть создано представление 
о главных особенностях устройства любого из жидкостных ракет¬ 
ных двигателей. К тому же более подробно устройство и работа 
основного агрегата ракетного двигателя (камеры) будет описана 
в последующих главах. 

В заключение нужно отметить, что для всех ЖРД характерна 
довольно высокая степень автоматизации процесса запуска, работы 
и выключения двигателя. 

Так, в двигателе зенитной ракеты весь запуск осуществляется 
автоматически после подачи электрического сигнала на пороховой 
заряд 2 и пироклапан 6 (см. фиг. 3. 10). Правда, этот двигатель не 
выключается, а работает до полной выработки компонентов из 
баков. В авиационном двигателе управление также сведено к мини¬ 
муму операций, выполняемых летчиком. В двигателе дальней раке¬ 
ты мы не рассматривали подробно последовательность операций по 
запуску. Однако и в этом случае при запуске подается всего 2—3 
команды. Все дальнейшее взаимодействие довольно сложной пнев¬ 
могидравлической аппаратуры совершается автоматически. 

Стремление предельно автоматизировать работу двигателя объ¬ 
ясняется основной особенностью ракетных и, в частности, жидкост¬ 
ных ракетных двигателей, а именно малой продолжительностью их 
работы: от нескольких секунд до нескольких минут. За это неболь¬ 
шое время надо проделать все операции, необходимые для надеж¬ 
ного зажигания топлива, увеличения подачи до номинального рас¬ 
хода, для поддержания этого расхода постоянным или для измене¬ 
ния его в соответствии с программой работы двигателя и, наконец, 
за это же время необходимо в нужный момент безотказно выклю¬ 
чить двигатель. 

Нельзя забывать, что топливо, поступающее в камеру в подго¬ 
товленном для сгорания виде, представляет собой типичную взрыв¬ 
чатую смесь. Учитывая большие секундные расходы топлива, можно 
ясно себе представить, что малейшее нарушение правильности ра¬ 
боты системы подачи или запаздывание момента воспламенения, 
приводящие к накоплению в камере топлива, будет иметь следст¬ 
вием взрыв или значительные колебания и повышения давления, 
которые также могут привести к разрушению двигателя. То же са¬ 
мое произойдет при случайном перерыве горения или при повтор¬ 
ной подаче топлива после выключения двигателя. В этом случае 
воспламенение топлива от накаленных деталей двигателя может 
вызвать неорганизованное горение и последующий взрыв. 

Из сказанного ясно, что система подачи должна работать очень 
четко. Это достигается всемерной автоматизацией и широким вне¬ 
дрением сложной многократной блокировки в конструкцию систе¬ 
мы подачи. (Под блокировкой понимается создание таких условий. 
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когда последующая операция, совершаемая в системе подачи дви¬ 
гателя, не может быть осуществлена, если не выполнена предыду¬ 
щая). Автоматизация системы подачи у современных ЖРД дово¬ 
дится до такого совершенства, что все операции по запуску, вы¬ 
воду двигателя на заданный режим и выключению его производят¬ 
ся после подачи на двигатель только 



Фиг. 3.12. Устройство редуктора 
давления. 

а—полость высокого давления, б— по¬ 
лость низкого давления, 
і— гайка, 2 —главная пружина, седло 
клапана, 4 — клапан, 5—пружина, 

5—штуцер, 7—корпус редуктора, 5—та¬ 
релка, Р—мембрана. 


одного командного сигнала. 

Ясно, что столь высокая степень 
автоматизации нужна также и пото¬ 
му, что жидкостный ракетный дви¬ 
гатель большей частью устанавли¬ 
вается на беспилотных летательных 
аппаратах. 

Элементы арматуры ЖРД 

Развитие и совершенствование 
ЖРД потребовало создания и осво¬ 
ения целого ряда вспомогательных 
обслуживающих элементов—так на¬ 
зываемой арматуры двигателя. 

Большую роль в системе подачи 
ЖРД играет редуктор давления, ко¬ 
торый является одним из важнейших 
регуляторов, поддерживающих неиз¬ 
менный режим работы двигателей. 

На фиг. 3. 12 представлен разрез 
редуктора давления простейшего 
типа. 

Воздух высокого давления из 
баллона входит через штуцер 6 
в корпус редуктора. По щели между 
корпусом седла 3 и клапаном редук¬ 
тора 4 воздух подходит к дроссели¬ 
рующему сечению редуктора, кото¬ 
рое образуется зазором, открываю¬ 
щимся между седлом клапана и са¬ 


мим клапаном. 

После дросселирования в указанном зазоре газ поступает в по¬ 
лость низкого давления б и далее в выходной трубопровод. 

Степень падения давления определяется степенью открытия 
клапана редуктора. Чем больше клапан отошел от седла, тем мень¬ 
ше будет перепад давлений. Клапан в процессе работы редуктора 
перемещается под действием приложенных к нему сил. Эти силы 
следующие: а) сила давления на клапан входящего в редуктор 
газа; б) усилие пружины 5; в) сила давления на клапан газа, про¬ 
шедшего через щель; г) усилие главной пружины 2 редуктора, 
которая через мембрану 9 и тарелку 8 действует на клапан. Пер- 
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вые две силы стремятся закрыть клапан и увеличить дросселиро¬ 
вание газа, вторые две силы действуют в обратном направлении. 
Против усилия пружины 2 направлена сила давления выходящега 



Фиг. 3. 13. Управляющий электромагнитный пневмо¬ 
клапан. 

/—якорь электромагнита, 2 —обмотка электромагнита, 3 —ярма 
электромагнита, 4—дренажные отверстия, 5—шток, передаю¬ 
щий движение клапана, 6 —подвод электрического тока, 
7 — верхний клапан, при подъеме которого магистраль за 
хлапаном сообщается с дренажными отверстиями, 8 — шток, 
связывающий верхний и нижний клапаны, 0—входной штуцер, 
подводящий давление, /0—выходной штуцер, //—нижний 
клапан, открывающий при своем опускании под действием 
электромагнита доступ давлению в магистраль за клапаном, 

12 — пружина. 


из редуктора газа, действующего на гибкую мембрану 9 . Эта сила 
уменьшает открытие клапана и увеличивает дросселирование. 

Редуктор давления газа является регулирующим прибором. 
Если, например, давление газа на выходе из редуктора уменьшает¬ 
ся, то уменьшается и сила давления на мембрану и пружина застав¬ 
ляет клапан дополнительно приоткрываться. Благодаря этому дрос- • 
селирование уменьшается и давление на выходе из редуктора воз¬ 
растает. Гайка 1 служит для регулирования затяжки главной пру- 

9 * 
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жины редуктора. Увеличивая затяжку этой пружины, мы в большей 
степени открываем клапан, и давление на выходе будет расти. Пру¬ 
жина 5 имеет вспомогательное значение. При расслаблении пружи¬ 
ны 2 клапан закрывается и редуктор действует, как обычный 
-вентиль. 



Фиг. Зі 14. Исполнительный клапан с пнев¬ 
матическим сервопоршнем. 

/—подвод управляющего газа» 2— сервопоршень 
с резиновым уплотнением, 3 — пружина, закры¬ 
вающая клапан, 4 —шток клапана, 5—уплотнение 
штока, 5—выходной штуцер, 7—вспомогательный 
штуцер, 8 —седло клапана, 9 —тарелка клапана 
с уплотняющим пояском, /0— входной штуцер. 


Основными элементами пневмогидросистемы автоматики дви¬ 
гателя являются клапаны. В зависимости от назначения их кон¬ 
структивное выполнение может быть весьма разнообразным. При 
малых расходах жидкости или газа используются электромагнит¬ 
ные клапаны (фиг. 3. 13). При больших расходах, когда требуют- 
сй Значительные усилия, клапан открывается давлением воздуха, 
пой&ваейіьім от малого управляющего клапана. В этом случае 
Применяется клапан с пневматическим или гидравлическим серво- 
' Поршнем' (фиг. 3. 14). Схема двух тйгіов обратных клапанов пока- 
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Клапан открыт клапан закрыт „ < б ,-^ „ , . . ^-^ 

Действие обратного клапана Действие заправочного Действие предохранительно - 


клапана 


го клапана 


Фиг. 3. 15. Обратный клапан и схема действия обратного, 
заправочного и предохранительного клапанов. 

/—входной штуцер, 2—уплотняющий шарик, 3 — пружина, 4 —опорная 
и направляющая втулки пружины, 5 —стопорное кольцо, 6 — отвер¬ 
стия для прохода жидкости. 

зана на фиг. 3. 15 и 3. 16. Принцип их работы понятен из подрису¬ 
ночных подписей. 

Вид пс стрелке А 



Фиг. 3.16. Обратный клапан 
с пластинчатой пружиной. 

/—входной штуцер, 2—фильтр, «?— 
седло клапана, 4 —уплотняющий 

поясок клапана, 5—пластинчатая 

пружина, 6 —выходной штуцер. 


Фиг. 3. 17. Мембрана автома¬ 
тического разрыва. 

/—входной штуцер, 2—‘разрывная 
мембрана, 3 —фильтр, 4 —выходной 
штуцер, 5—насечки, по которым 
рвутся и отгибаются лепестки мем¬ 
браны. 
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В системе подачи ЖРД часто используются простейшие раз¬ 
рывные мембраны, которые должны разрываться при повышении 
давления сверх установленного предела (фиг. 3. 17). Лепестки мем¬ 
браны после разрыва отгибаются и открывают доступ жидкости 
в трубопровод. Если прорыв мембраны надо фиксировать не по дав¬ 


лению, а по времени, применяется 
принудительный ее разрыв с по¬ 
мощью специального пиропатрона 
(фиг. 3. 18). Мембраны представ¬ 
ляют собой клапаны односторон¬ 
него и одноразового действия, ра¬ 
ботающие только на открытие. 
Иногда они дополнительно снаб¬ 
жаются пироклапанами, обеспечи¬ 
вающими в необходимый момент 
закрытие трубопровода. 



Фиг. 3. 18. Мембрана принудительного 
разрыва с пиропатроном. 

1 — подвод электрического тока к пиропатрону. 

2 — вышибной заряд пиропатрона. 3—воспламе¬ 
нительный заряд пиропатрона. 4—трубка, на¬ 
правляющая взрывную волну на мембрану, 5— 
входной штуцер, 6 —выходной штуцер, 7— 

мембрана принудительного разрыва. 



Фиг. 3.19. Реле давления. 

/—штуцер подвода давления, 2—мембрана, 
прогибающаяся под действием давления, 
3— штифт, передающий движение мембра¬ 
ны при ее прогибе, 4 —ось качания рычага, 
5— рычаг, передающий движение электри¬ 
ческому переключателю, 6 —пружина, 
действующая на рычаг, 7— 'электропере¬ 
ключатель, 8— электровывод. 


В качестве датчика давления в пневмогидросистеме ЖРД ис¬ 
пользуются большей частью мембранные приборы с электрокон¬ 
тактами, подобными показанному на фиг. 3. 19. 
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ТОПЛИВА РАКЕТНЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ 
1. ХИМИЧЕСКАЯ ЭНЕРГИЯ ТОПЛИВ РАКЕТНЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ 
Источники энергии для ракетных двигателей 

Ракетный двигатель, как и всякий другой, нуждается для своей 
работы в каком-либо источнике энергии. 

Источником энергии, широко используемым в настоящее время 
в ракетных двигателях, является химическая энергия. При работе 
двигателя эта энергия может выделяться в реакциях различных 
типов. Наиболее распространенной является реакция горения. Эта 
реакция используется в рабочих процессах подавляющего боль¬ 
шинства существующих тепловых двигателей. 

Известно применение и таких топлив, химическая энергия кото¬ 
рых выделяется в процессе ре акц ии разложения^ Такая реакция 
разложения должна протекать с выделением тепла. В ракетных 
двигателях, например, широко применяется реакция разложения 
перекиси водорода. 

Если при реакции разложения происходит выделение свободно¬ 
го окислительного или горючего элемента, то такая реакция может 
сочетаться с дальнейшей нормальной реакцией горения этого эле¬ 
мента, происходящей за счет добавочной подачи в камеру недо¬ 
стающего компонента. 

Мыслимо также использование топлив, выделяющих энергию 
в процессе реакции рекомбинации, например в процессе рекомби¬ 
нации атомарных веществ в молекулярные. Реакции рекомби¬ 
нации, как правило, протекают с выделением очень большого коли¬ 
чества энергии. Как и реакции разложения, они могут сочетаться 
с обычными реакциями горения. 

Ракетный двигатель нуждается не только в источнике энергии, 
но и в запасе массы, которая отбрасывается двигателем в процес¬ 
се его работы. Вещество, отбрасываемое от ракеты, называют 
обычно рабочим телом. В существующих двигателях источником 
химической энергии служит топливо, а рабочим телом — продук¬ 
ты реакции горения или разложения топлива. Таким образом, 
топливо сначала является носителем химической, а затем кинети¬ 
ческой энергии. 
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Перспективным источником энергии для ракетных двигателей 
считается ядерная энергия. В настоящее время в ракетных двига¬ 
телях она не применяется, но, бесспорно, будет применяться в 
недалеком будущем. По-видимому, ядерное топливо будет исполь¬ 
зоваться только как источник энергии, рабочее же тело должно 
содержаться на борту ракеты дополнительно. Иногда ядерное 
топливо называют активной массой, а рабочее тело — пассивной. 


Процесс горения и химическая энергия 


Под процессом горения понимается химический процесс между 
двумя веществами — горючим и окислителем, сопровождающийся 
выделением большого количества тепла. 

Химический процесс горения моэцет складываться из многих 
весьма разнообразных реакций, но всегда основной реакцией это- 


\ / 


) ѳ 
\ / 


го процесса в энергетическом 
отношении будет реакция со¬ 
единения (горения) атомов 
горючих и окислительных 
элементов. Рассмотрим эту 



реакцию. 

Энергетический уровень 



Фиг. 4.1. Схема протекания химической ре¬ 
акции горения и рекомбинации элементар¬ 
ных топлив. Точками условно обозначены 
электроны внешних оболочек. Электроны, 
заключенные в рамку, принадлежат одно¬ 
временно двум атомам. 


атомов определяется строе¬ 
нием внешней электронной 
оболочки атома. На внешней 
оболочке атома при ее пре¬ 
дельном заполнении может 
находиться вполне опреде¬ 
ленное число электронов. 
Для элементов, обычно ис¬ 
пользуемых в топливах ра¬ 
кетных двигателей, это число 
равняется восьми. Исюпбче- 
ние~~составляет водород, у 
которого на внешней оболоч¬ 


ке могут находиться макси¬ 


мум два электрона. 

Заполнение внешней оболочки электронами сопровождается 
падением энергетического уровня атома. Минимальным энергети¬ 
ческим уровнем атом обладает в случае предельного заполнения 
электронами внешней оболочки. 

Если рассмотреть строение электронных оболочек атомов го¬ 
рючих и окислительных элементов, то оказывается, что их внеш¬ 
ние оболочки не заполнены электронами до предела. Так 
(фиг. 4. 1), в атоме водорода недостает одного электрона (до 
двух), в атоме углерода — четырех, в атоме кислорода — двух 
и в атоме фтора — одного электрона (до восьми). 
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В процессе химической реакции горения не происходит изме¬ 
нения строения атомов, и общее число электронов в атомах горю¬ 
чего и окислительного элементов остается постоянным. Однако* 
при образовании продукта сгорания происходит такое взаимное 
переплетение и преобразование электронных оболочек реагирую¬ 
щих атомов, что некоторые электроны оказываются входящими 
одновременно в оболочки атомов как горючего, так и окислитель¬ 
ного элементов. Так, например, при образовании водяного пара, 
в результате реакции горения водорода с кислородом происходит* 
такое преобразование электронных оболочек, в результате которо¬ 
го две группы по два электрона входят одновременно в оболочки 
атомов кислорода и водорода. При этом атом кислорода, входя¬ 
щий в молекулу воды, будет иметь на внешней оболочке восемь 
электронов, а атомы водорода — по два электрона, т. е. оболочки 
у всех атомов оказываются предельно заполненными электро¬ 
нами. 

Точно также в молекулах фтористого водорода (НР), углеки¬ 
слого газа (СО 2 ) и молекулярного водорода (Н 2 ) (см. фиг. 4. 1) 
совместное обладание электронами приводит к тому, что внешние 
электронные оболочки всех атомов, входящих в продукт реакции* 
оказываются предельно заполненными электронами. По этой при¬ 
чине энергетический уровень молекулы продукта реакции оказы¬ 
вается ниже, чем энергетический уровень атомов до вступления 
их в соединение. Разность этих энергетических уровней и опреде¬ 
ляет величину химической энергии, выделяющейся при данной 
реакции. 

Так как энергетические уровни исходных веществ и продуктов 
реакции горения зависят исключительно от строения атомов соот¬ 
ветствующих веществ, то количество химической энергии, выделяю¬ 
щейся при горении известной массы данных веществ, всегда посто¬ 
янно и не зависит от каких-либо внешних условий — давления* 
температуры, объема и т. д. 

Мы рассмотрели процесс горения атомарных веществ. В дей¬ 
ствительности же горючие и окислительные элементы, использу¬ 
емые в ракетных двигателях, находятся не в атомарном состоянии* 
а входят в состав молекул простых или чаще всего сложных 
веществ. 

В этом случае процесс горения с точки зрения выхода энергии 
можно представить себе происходящим следующим образом. Ве¬ 
щество, находящееся в молекулярном виде, разлагается до атомов, 
соответствующих элементов с затратой или выделением химической 
энергии. Затем атомы соединяются в продукты горения всегда, 
с выделением химической энергии. Общий суммарный эффект вы¬ 
хода химической энергии определяется алгебраической суммой 
химических энергий, соответствующих каждому из составляющих 
процессов. 
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Химическая энергия и теплота образования 


Химическая энергия, выделяющаяся или затрачиваемая при ре¬ 
акциях образования вещества, в том числе и при реакциях горения, 
может быть определена двумя способами. 

Первый способ состоит в том, что на основании данных спек¬ 
трального анализа частиц (атомов и молекул) вычисляются энер¬ 
гетические уровни этих частиц до и после реакции и по разности 
их находится величина химической энергии, соответствующая дан¬ 
ному превращению вещества. 

Второй способ состоит в калориметрическом определении теплот 
образования (их также называют теплотами сгорания) вещества. 
В этом случае в специальном сосуде (в калориметре) осуществляют 
необходимую реакцию, в результате второй химическая энергия 
преобразуется в тепло, расходуемое на нагревание продуктов реак¬ 
ции. По окончании процесса горения продукты реакции охлажда¬ 
ются до той температуры, которую исходные вещества имели до 
начала реакции, причем измеряется количество тепла, отводимое 
при этом от продуктов реакции. Определенное таким образом ко¬ 
личество тепла называется теплотой образования вещества в от¬ 
личие от химической энергии, найденной первым способом. 

Теплота образования находится в определенном соответствии 
с химической энергией, хотя и не равна ей. 

Разница между величиной теплоты образования АН и химиче¬ 
ской энергией (2 ХИ м возникает потому, что при горении и соответст¬ 
вующем изменении состояния вещества (строения его молекул) 
меняется запас энергии, которым оно располагает до и после реак¬ 
ции при одной и той же температуре Т, 

Если исходные и конечные продукты находятся при одинаковом 
давлении, то разность АС}т запаса энергии в них при температуре Т 
равна изменению теплосодержания вещества *, происшедшему 
в результате реакции (в расчете на весовую единицу): 


т 

Т ~ = ~ Ср п р 0 д 
О 



(4.1) 


или, если считать теплоемкости постоянными, 

др т = ( с р п р од с р исх ) 7\ (4. 2) 

где с р пр 0 д— -теплоемкость при постоянном давлении продуктов ре¬ 
акции; 

теплоемкость при постоянном давлении исходных про¬ 
дуктов. 

Если при реакции не соблюдается условие постоянства давле¬ 
ния, а остается, например, постоянным объем, то величина Д^ 7 . 


* Понятие «теплосодержание вещества» будет разъяснено в гл. V. 
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будет другой, ибо темплоемкость газообразных веществ зависит от 
условий их нагревания или охлаждения. Однако наибольшее влия¬ 
ние на величину оказывает абсолютная температура Т. 

Теплота образования, используемая при расчетах ракетных 
двигателей, относится обычно к следующим условиям: постоян¬ 
ному давлению, равному одной абсолютной атмосфере, и к нор¬ 
мальной температуре. В этом случае теплота образования рассма¬ 
тривается как изменение величины теплосодержания Н продуктов 
сгорания и обозначается через А Н т , где Т — абсолютная темпера¬ 
тура, при которой определяется теплота образования. 

Зная теплоту образования и теплоемкости участвующих в ре¬ 
акции веществ, всегда можно вычислить химическую энергию как 
разность алгебраических величин: 

фхим =:г А //т 

Так как при Г=0 величина Д<2 7 =0, то химическая энергия мо¬ 
жет быть определена как теплота образования при абсолютном 
нуле и обозначена АЯ 0 . Эта величина служит мерой химической 
энергии и широко используется во многих термодинамических рас¬ 
четах. 

Ввиду того, что теплота образования продуктов сгорания зави¬ 
сит от внешних условий, для ее определения применяются так на¬ 
зываемые стандартные условия. Большей частью теплота образо¬ 
вания веществ определяется при температуре 18, 20 или 25° С 
(291,16; 293,16 или 298,16° абс.) и давлении, равном одной атмосфе¬ 
ре. При этом разница между химической энергией и теплотой 
образования соответствующих продуктов относительно неве¬ 
лика. 

Так как теплота образования вещества зависит от того, в каком 
виде (атомарном или в виде простых или сложных веществ) взяты 
элементы, образующие данное вещество, то теплота образования 
всегда относится не только к стандартным условиям, но и к стан¬ 
дартным состояниям элементов. Под такими состояниями пони¬ 
маются состояния элементов в том виде, в котором они наиболее 
распространены в природе. Так, за стандартные состояния наибо¬ 
лее часто употребляемых топливных и окислительных элементов 
приняты следующие: для водорода, кислорода, азота — молекуляр¬ 
ные газы Н 2 , 0 2 , N 2 ; для углерода — р-графит; для металла — та 
кристаллическая форма, в которой он чаще всего встречается 
в природе. Знак теплоты образования определяется тем, что поте¬ 
ря энергии системой, вступающей в реакцию, считается отрицатель¬ 
ной. По этой причине теплота образования продуктов сгорания 
всегда имеет отрицательный знак. 

Если теплота образования определена при стандартных усло¬ 
виях и относится к стандартному состоянию элементов, то в обо- 
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значении ее добавляется верхний индекс «0». Так, стандартная 
теплота образования вещества обозначается АЩ, а стандартная 

химическая энергия — А #°. 

Теплотворность топлива 

Под теплотворностью (или теплотворной способностью) топли¬ 
ва подразумевается количество тепла, которое выделяется при 
полном сгорании единицы веса топлива. Эту величину будем обо¬ 
значать К 0 у она имеет размерность ккал/кг. 

Теплотворность топлива равна теплоте образования продуктов 
полного сгорания веществ, составляющих топлива, взятой с обрат¬ 
ным знаком, так как химическая энергия вещества, потерянная при 
образовании продуктов сгорания, по закону сохранения энергии 
полностью превращается в выделяющееся тепло. Таким образом, 

К 0 ~ — А Н т . 

Величина теплоты образования обычно дается в ккал/г-мол 
продуктов сгорания, но ее легко перевести в количество тепла на 
единицу веса, воспользовавшись соотношением 

А Н ккал\кг = ^^ АН ккалІг-мол> 

ѵ- 

где р — молекулярный вес продуктов реакции горения. 

Следует обратить внимание на то, что в ракете и горючее, 
и окислитель помещаются на ее борту, а следовательно, представ¬ 
ляют одинаковую ценность. Поэтому мы всегда будем относить 
теплотворную способность или теплоту образования ко всей массе 
затрачиваемых в процессе реакции веществ, а не только к одному 
горючему, как это делается в обычной теплотехнике, где расход 
окислителя (кислорода воздуха) никогда не учитывается, ибо ки¬ 
слород черпается из окружающей атмосферы. 

Теплотворность при стандартных условиях и стандартном со¬ 
стоянии элементов равна, очевидно, 

К а = —Шт- 

Эта величина зависит прежде всего от типа элементов, участ¬ 
вующих в реакции горения. В дальнейшем будем называть ее про¬ 
сто теплотворностью стандартных элементов. 

В качестве горючих и окислительных компонентов в топливах 
следует использовать такие, которые обладают наибольшим запа¬ 
сом химической энергии. При тепловых расчетах ракетных двига¬ 
телей в качестве величины, оценивающей химическую энергию 
топлив, вместо химической энергии часто используют величину теп- 
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лоты образования Д#г, которая, как было уже сказано, близка 
к величине Д#о- 

Так как в природе существует ограниченное число химических 
элементов, то при выборе компонентов топлива надо отобрать 
такие элементы, которые обладали бы наибольшим запасом хими¬ 
ческой энергии. 

Еще К. Э/Циолковский в одной из первых своих работ «Ракета 
в космическое пространство» указал на необходимость существо¬ 
вания определенной закономерности в величинах химической энер¬ 
гии элементов в связи с периодической системой Менделеева. 
И действительно, теплоты образования продуктов сгорания для 
различных элементов располагаются закономерно, образуя перио¬ 
ды, соответствующие рядам элементов в периодической системе 
Менделеева. Более подробные исследования этого вопроса привели 
к следующим результатам. 

Из всех элементов только два—кислород и фтор—могут быть 
использованы как окислительные элементы, дающие большой за¬ 
пас химической энергии и обеспечивающие необходимую интенсив¬ 
ность реакции горения. Другие окислительные элементы, как хлор, 
бром и иод, не дают больших химических энергий. В качестве го¬ 
рючих наибольший эффект дают следующие элементы: бериллий, 
литий, бор, алюминий, магний, кремний, водород и углерод. 

В ракетных двигателях редко в качестве компонентов топлива 
используют элементы, находящиеся в стандартных состояниях. 
Удобнее применять те или иные сложные вещества, обладающие 
более благоприятными физическими свойствами. 

Однако образование веществ (компонентов топлива) из стан¬ 
дартных элементов сопровождается, как правило, поглощением или 
выделением тепла, т. е. каждый компонент топлива и все топливо 
в целом имеет свою стандартную теплоту образования. 

С учетом теплоты образования топлива его теплотворность бу¬ 
дет равна 

/^ДЯ^опл-ДЯгп.с, (4.3) 

где Д//гтопл — стандартная теплота образования компонентов топ- 

лива; 

Д Н°т п.с — стандартная теплота образования продуктов сгорания. 

Если, например, стандартная теплота образования вещества 

топлива положительна (Д Н°т топл>0), т. е. на образование его из 
•стандартных элементов тепло затрачивается, то на соответствую¬ 
щую величину возрастает и теплотворность топлива. 

Именно на идее об использовании положительной теплоты об¬ 
разования основаны предложения о применении в ракетных дви- 
ігателях атомарных веществ. 
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Если вещество топлива имеет отрицательную стандартную теп¬ 
лоту образования (АНт топл<0), то теплотворность его будет мень¬ 
ше теплотворности стандартных элементов. Поэтому при анализе 
компонентов топлива необходимо учитывать их стандартную теп¬ 
лоту образования. 

Прежде чем рассматривать более подробно свойства и энерге¬ 
тические характеристики различных элементов, уточним основные 
показатели, по которым следует оценивать ракетные топлива и их 
компоненты. 


Основные требования к ракетным топливам 


Для того чтобы сформулировать основные требования к ракет¬ 
ным топливам, воспользуемся преобразованной формулой Циол¬ 
ковского (1.14) для идеальной конечной скорости одноступенчатой 
ракеты 


Ѵ к = Ѵ>е 


ІП + Мт 

м к 


Так как конечная скорость, развиваемая ракетой, является 
одним из основных ее показателей, можно считать, что ракетное 
топливо будет лучшим в том случае, если применение этого топлива 
для заданного веса полезного груза и начального веса ракеты 
обеспечит получение возможно большей конечной скорости. По¬ 
этому первое основное требование к ракетному топливу состоит 
в том, как мы уже видели из анализа формулы (1. 14), чтобы оно, 
сгорая в ракетном двигателе, давало возможность получить как 
можно большую эффективную скорость истечения, т. е. наиболь¬ 
шую удельную тягу. 

С другой стороны, отношение —^ будет тем больше, чем 

м к 

меньший объем баков потребуется для размещения на ракете опре¬ 
деленного запаса топлива, ибо от размеров баков в значительной 
степени зависит вес конструкции ракеты, а следовательно, и конеч¬ 
ная масса М к . При этом надо иметь в виду, что объем баков топ¬ 
лива составляет от 50 до 90% общего объема всей ракеты. Поэто¬ 
му второе основное требование к ракетному топливу состоит в том, 
что оно должно иметь возможно больший удельный вес у т . 

Удельный вес топлива, составленного йз горючего и окислите¬ 
ля, определяется по формуле 


,т _1_ _ѵ_ 

7г + То 

где 7 Г —удельный вес горючего; 

То ““У дельный вес окислителя; 
ѵ — количество окислителя в кг % приходящееся на 1 кг горю¬ 
чего. 


4.4> 
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Отметим, что 


ѵ==аѵо, 


где ѵ 0 — теоретически необходимое количество окислителя, которое 
определяется из обычного материального (весового) баланса 
химических реакций при условии полного их протекания; 

а—коэффициент избытка окислителя; для ЖРД коэффициент а 
обычно несколько меньше единицы. 

Так как у большинства современных топлив ЖРД ѵ>1 (ѵ = 
=2-т-5), то удельный вес окислителя сказывается на величине 
удельного веса топлива значительно сильнее, чем удельный вес 
горючего. 

Необходимость высокого удельного веса топлива является совер¬ 
шенно очевидной и не нуждается в дальнейших пояснениях. 

Значительно сложнее объяснить, какие качества ракетного топ¬ 
лива позволяют обеспечить возможно более высокую удельную 
тягу. 

Поскольку кинетическая энергия потока продуктов сгорания 
*р получается за счет химической энергии (теплотворности) топлива, 
то первым условием получения большой удельной тяги является 
' возможно больший запас химической энергии в топливе или воз¬ 
можно большая его теплотворность. Это условие является необхо¬ 
димым, но, как оказывается, далеко не достаточным, хотя оно дол¬ 
гое время было доминирующим в оценке топлив. 

Другим очень важным условием достижения большой удель¬ 
ной тяги является высокая эффективность протекания основных 
термодинамических процессов преобразования энергии — горения 
и расширения. 

Эффективность процессов горения и расширения зависит как 
от конструктивных особенностей каждого ракетного двигателя, 
так и от некоторых свойств продуктов сгорания, которые назовем 
термодинамическими свойствами. Таким образом, одним из усло¬ 
вий достижения высоких удельных тяг являются хорошие термо¬ 
динамические свойства продуктов сгорания. 

Останавливаясь на этом вопросе более подробно, заметим, что 
процесс горения (образования продуктов сгорания) сопровождает¬ 
ся также и обратным процессом — процессом диссоциации (распа¬ 
да продуктов). При диссоциации происходит значительная потеря 
энергии. Степень диссоциации резко уменьшается с уменьше¬ 
нием температуры в камере сгорания и с уменьшением числа ато¬ 
мов в молекулах продуктов сгорания, ибо молекулы продуктов 
сгорания с малым числом атомов, как правило, распадаются труд¬ 
нее, чем молекулы с большим числом атомов. 



344 


Гл. IV. Топлива ракетных двигателей 


Температура в камере сгорания ракетного двигателя в первом 
приближении определится соотношением 

Т= ^2-, (4. 5) 

С Р 

где с р —весовая теплоемкость продуктов сгорания при постоянном 
давлении. Поэтому при одинаковой теплотворности топлива темпе¬ 
ратура в камере сгорания будет тем меньшей, чем больше весовая 
теплоемкость продуктов сгорания. 

Для газов с одинаковым числом атомов в молекуле теплоем¬ 
кость Срщ, выраженная в ккал/г-мол град, изменяется в узких пре¬ 
делах. Так как в 1 кг содержится 1000/р г-мол продуктов сгорания 
(р — их молекулярный вес), то весовая теплоемкость 

с р =с ртп — ккал) кг град. (4.6) 

И 1 

Следовательно, чем ниже молекулярный вес продуктов сгора¬ 
ния, тем больше их весовая теплоемкость. В случае одинаковой 
теплотворности топлива потери энергии на диссоциацию в камере 
сгорания ракетного двигателя, работающего на топливе, продукты 
сгорания которого имеют малый молекулярный вес, будут меньше 
за счет более низкой температуры. 

Молекулярный вес продуктов сгорания может характеризовать¬ 
ся еще двумя величинами: газовой постоянной продуктов сгора¬ 
ния 7? и так называемой величиной газообразования Ѵ т . 

Как известно, для любого газа универсальная газовая постоян¬ 
ная 7? = 0,848 кгм/г-мол град, или в тепловых единицах 

і 986* 10 —3 ккаліг-мол град . 

427 1 


Здесь А 


1 ккал 


427 кгм 
Весовая газовая постоянная 


тепловой эквивалент работы. 


п 848 / л 

Я =— кгм!кг град. 
и- 


Чем меньше величина молекулярного веса продуктов сгорания, 
тем больше их газовая постоянная. Таким образом, величина газо¬ 
вой постоянной для продуктов сгорания топлив ракетных двигате¬ 
лей должна быть возможно большей. 

Воспользуемся далее уравнением состояния, написанным для 
1 кг газа: 

рѴ^НТ, 


Ѵ=Н 


откуда 
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Мы видим, что при определенных условиях удельный объем V 
образовавшихся продуктов сгорания пропорционален величине га¬ 
зовой постоянной 7?. Величина удельного объема, который имеют 
продукты сгорания при нормальных условиях (Г=293,16° абс.; 
р= 1 кг/см 2 ), носит название газообразования Ѵ т . Она показывает, 
сколько литров продуктов сгорания образуется из 1 кг топлива 
при нормальных условиях. Чем больше эта величина, тем больше 
газовая постоянная продуктов сгорания, тем меньше их молеку¬ 
лярный вес. Следовательно, газообразование при горении топлива 
должно быть максимальным. 

Требование малого молекулярного веса ц или большой весовой 
газовой постоянной продуктов сгорания Р, или высокого газообра¬ 
зования Ѵ Г являются совершенно идентичными. Выполнение их в не¬ 
которой степени обеспечивает высокую весовую теплоемкость про¬ 
дуктов сгорания, поэтому они широко применяются при оценке 
топлив ракетных двигателей. 

Покажем влияние молекулярного веса продуктов сгорания на 
процесс горения, рассмотрев горение двух топлив: кислород + во- 
дород и кислород + углерод (см. табл. 4. 1). Продуктами сгорания 
этих топлив (недиссоциированными) в обоих случаях являются 
трехатомные газы, но молекулярные веса их сильно разнятся друг 
от друга за счет различных атомных весов водорода и углерода 
и различной структуры молекул. Величина с рт для Н 2 0 и С0 2 при¬ 
мерно одинакова. В соответствии с величинами молекулярных ве¬ 
сов (или Р, или Ѵ г ) весовые теплоемкости продуктов сгорания отли¬ 
чаются больше чем в 2 раза. Поэтому, хотя топливо кислород + во¬ 
дород имеет почти в 1,5 раза более высокую теплотворность, чем 
топливо кислород+углерод, температура его сгорания (с учетом 
диссоциации) на 335° С меньше, чем для второго топлива. В связи 
с этим потери на диссоциацию Д(2 ди с даже по абсолютной величине 
для первого топлива меньше, чем для второго (865 ккал/кг против 
935 ккал/кг ). Особенно заметна разница в относительных потерях 
на диссоциацию А(З т с/К 0 , которая для топлива кислород-)-водо¬ 
род составляет 27%, а для топлива кислород + углерод—44%. 
В результате и удельная земная тяга при одинаковых условиях 
(при расширении продуктов сгорания от давления 100 ат до дав¬ 
ления 1 ат) Рудо (юо: і) в первом случае значительно больше, чем 
во втором. 

Влияние числа атомов в молекуле продуктов сгорания на про¬ 
цесс горения можно проследить, сопоставляя параметры горения 
топлив кислород+водород и фтор + водород (см. табл. 4. 1). Эти 
два топлива имеют одинаковые К 0 и близкие молекулярные веса, 
но продуктом сгорания второго топлива является двухатомная мо¬ 
лекула НР в отличие от трехатомной молекулы Н 2 0. Поэтому из-за 
большей устойчивости двухатомных молекул по отношению к дис¬ 
социации, несмотря на значительно более высокую температуру 
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горения (4980° абс. против 3660° абс.), топливо фтор + водород 
имеет только немного более высокие абсолютные и относительные 
потери на диссоциацию, чем топливо кислород + водород. 

Как уже отмечалось, эффективность процесса расширения за¬ 
висит также от свойств продуктов сгорания. Она определяется ве¬ 
личиной показателя адиабаты к = с р /с ѵ > где с ѵ —теплоемкость про¬ 
дуктов сгорания при постоянном объеме. В дальнейшем будет по¬ 
казано (см. гл. VI), что чем больше величина к, тем более эффек¬ 
тивно протекает процесс расширения. Величина к для продуктов 
сгорания ракетных топлив зависит от числа атомов і в моле¬ 
кулах газообразных продуктов сгорания, увеличиваясь с уменьше¬ 
нием і. 

Влияние эффективности процесса расширения на достигае¬ 
мую удельную тягу легко проследить, продолжив сравнение топлив 
кислород + водород и фтор + водород. Количество тепла, выделяе¬ 
мое в камере сгорания для этих топлив, как было ранее показано, 
примерно одинаково, а удельная тяга Р уд о цоо: п для топлива фтор-Ь 
+ водород значительно выше, чем для топлива кислород + водо¬ 
род: 411 кгсек/кг против 376 кгсек/кг (см. табл. 4. 1). Это является 
следствием полного отсутствия в продуктах сгорания топлива 
фтор + водород трехатомных газов и высокой эффективности про¬ 
цесса расширения. 

Таблица 4. / 


го 

1 Сгорание без учета диссоциации 

Сгорание с учетом диссоциации 

* 

Газ 

с р 

ц ккал 1 кг 
град 

Я 

ккал\кг 

град 

Ѵ г 

н.л]кг 

ро 

абс. 

И- 

^Одис 
ккал/ кг 

ДОдис 

Ко 

Р удО ( 100: 1 ) 

кгсек\кг 


Кислород + водород 

3210 Н 2 0 18 0,640 I 47,1 1330 3660 16,0 865 0,27 376 

Кислород 4- углерод 

2140 С0 2 44 0,318 19,2 560 3995 33,6 935 0,44 278 

Фтор водород 

3210 НР 20 0,350 42,4 ( 1230 4980 18,0 950 0,30 411 

Важным дополнительным условием эффективного протекания 
процесса расширения является газообразное состояние продуктов 
сгорания в процессе их расширения в сопле ракетного двигателя, 
ибо процесс расширения и соответствующий ему переход энергии 
в работу расширения осуществляется только при газообразном 
состоянии продуктов сгорания. 
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Таким образом, для эффективного осуществления процесса' 
расширения продукты сгорания топлива должны иметь настолько 
низкую температуру кипения, чтобы во время движения в сопле 
камеры они оставались полностью или во всяком случае большей 
частью газообразными. При этом теплота, затрачиваемая на испа¬ 
рение продуктов сгорания, не должна быть большой, так как она 
теряется с уходящими из сопла газообразными продуктами его-, 
рания. 

Теперь можно коротко сформулировать, что следует понимать 
под термином «хорошие термодинамические свойства продуктов 
сгорания». Это следующие качества продуктов сгорания: малый 
молекулярный вес, малое число атомов в молекулах, низкая тем¬ 
пература кшіения и-невысокая теплота испарения. 

Следует сказать, что оценка степени выгодности того или ино¬ 
го ракетного топлива весьма затруднена по той причине, что удель¬ 
ная тяга, как уже отмечалось, не может характеризоваться исклю¬ 
чительно качествами топлива, а зависит еще от конструктивных 
особенностей двигателя и прежде всего камеры сгорания, включая 
сопло. Мы видели также, что на величину удельной тяги оказыва¬ 
ют влияние дополнительные расходы компонентов на служебные 
нужды системы подачи ракеты. 

Если говорить о влиянии удельного веса топлива на летные ка*, 
чества ракеты, то оно теснейшим образом связано с весовыми ха¬ 
рактеристиками конструкции самой ракеты. 

Поэтому оценить выгодность применения топлива в отрыве от 
конструкции ракеты, ее двигательной установки и системы подачи, 
строго говоря, не представляется возможным. Судить о степени 
выгодности ракетного топлива самого по себе можно только весь¬ 
ма приблизительно. 

Иногда для учета совместного влияния на свойства ракетного 
топлива теплотворности топлива и его удельного веса пользуются 
величиной их произведения 

Ку — Л^Тт- 


Величину К ѵ называют теплоплотностью. По своему физическо¬ 
му смыслу она представляет собой концентрацию химической энер¬ 
гии в единице объема баков. Так как величина Ко сама по себе; 
далеко не характеризует удельную тягу, то более; правильным ком¬ 
бинированным оценочным параметром следует считать произведе¬ 
ние 


которое имеет размерность кг сек/л и по своему физическому смыс¬ 
лу представляет импульс, снимаемый с единицы объема баков. 
Однако и эта величина, только отчасти годится для окончательной 
оценки качества топлива, так как она предполагает одинаковую 
степень влияния и Р уд и у т на конечную скорость ракеты. 
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При оценке свойств топлив обычно указываются значения удель¬ 
ных тяг, отнесенные к условиям работы двигателя на земле, т. е. 
Рудо кг сек/кг и Р уд оу кг сек!л. 

В ответственных случаях при выборе топлива может проводить¬ 
ся полный объем работ по проектированию нескольких вариантов 
ракет на различных топливах и на основе полученных результатов 
определяется лучшее для данных условий топливо. 

Анализ горючих и окислительных элементов как компонентов 

ракетных топлив 

Основные свойства и энергетические характеристики горючих 
и окислительных элементов топлив для ЖРД приведены в табл. 4. 2. 

При рассмотрении этой таблицы не следует удивляться имею¬ 
щимся в ней пустым графам и сомнительным данным (числа 
в скобках). Хотя большинство перечисленных в таблице веществ 
давно применяется в технике, глубокое изучение их свойств 
и свойств их соединений началось только в последние годы в связи 
с запросами ракетной техники. Литературные данные об этих веще¬ 
ствах чрезвычайно противоречивы и часто изменяются. Однако по¬ 
мещаемые в таблице сведения достаточны, чтобы дать основную 
оценку перечисленным элементам как компонентам топлив ЖРД. 

Из кислородных соединений элементов наибольшую весовую 
теплоту образования имеет окись бериллия ВеО—5830 ккал/кг. Эта 
величина значительно превышает теплотворности применяемых 
сейчас углеводородных топлив. Высокую теплоту образования име¬ 
ют также окись бора В 2 0 3 и окись лития Іл 2 0. Более низкая тепло¬ 
та образования у воды Н 2 0, окиси магния М&О, окиси алюминия 
А1 2 0 3 и окиси кремния ЗЮ 2 . Наименьшую теплоту образования 
имеет двуокись углерода С0 2 . 

Объемная концентрация энергии (теплоплотность) наибольшая 
у окиси бериллия и наименьшая у воды. Последнее обстоятельство 
является существенным недостатком жидкого водорода как ра¬ 
кетного горючего. 

Из кислородных соединений элементов лучшими термодинами¬ 
ческими свойствами обладают пары воды и углекислый газ. Двух¬ 
атомные вещества ВеО и МдО обладают чрезмерно высокой темпе¬ 
ратурой кипения и теплотой испарения. Для ВеО, например, она 
больше, чем теплота образования твердого продукта. Термодина¬ 
мические свойства остальных окислов еще хуже. 

Из фтористых соединений наибольшей весовой теплотворностью 
обладает ЬіР. Другие элементы также имеют высокую концентра¬ 
цию энергии как весовую, так и объемную. Как и в случае кисло¬ 
родных топлив, фтористые топлива, использующие наиболее рас¬ 
пространенные горючие элементы — водород и углерод — имеют 
наименьшие теплотворности. При этом весовая теплота образова¬ 
ния НР такая же,'как и Н 2 0, а СР 4 ниже, чем С0 2 . Несмотря на 
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это, применение фтористых окислителей (например, ОР 2 ) для 
обычных углеводородных топлив может оказаться целесообразным, 
если подобрать топлива так, чтобы водород соединялся в основном 
с фтором, а углерод — с кислородом. Термодинамические свойства 
продуктов сгорания таких топлив будут лучше, чем для топлива ки¬ 
слород + углеводороды. Термодинамические свойства фтористых 
соединений всех остальных элементов лучше кислородных. 

Таковы вкратце основные результаты анализа элементарных 
топлив. Топлива, компоненты которых являются сложными веще¬ 
ствами, следует анализировать таким же образом. При этом на теп¬ 
лотворность топлив, кроме типа использованных в них горючих 
и окислительных элементов, влияют также стандартные теплоты 
образования топливных компонентов. 


2. СОВРЕМЕННЫЕ ЖИДКИЕ И ТВЕРДЫЕ ТОПЛИВА ДЛЯ РАКЕТНЫХ 

ДВИГАТЕЛЕЙ 

Требования, предъявляемые к жидким топливам 

Кроме рассмотренных выше основных требований, практика 
использования топлив в ЖРД предъявляет еще много других весь¬ 
ма разнообразных и трудно выполнимых требований. Выполнение 
этих требований облегчает создание надежной конструкции ракет¬ 
ного двигателя и обеспечивает его успешную эксплуатацию в са¬ 
мых разнообразных условиях. 

Требования, вытекающие из условий охлаждения двигателя, 
состоят в том, чтобы компоненты топлива могли поглотить возмож¬ 
но большее количество тепла или, как говорят, обладали бы наи¬ 
большей тепловосприимчивостью. 

Величина тепловосприимчивости компонента 

О = с ( т кш~ т о) ккал I кг, 

где с — теплоемкость компонента; 

Г кип — температура кипения компонента при давлении, имеющем 
место в рубашке охлаждения (описание системы охлажде¬ 
ния см. ниже); 

Т 0 — начальная температура компонента. 

Большей тепловосприимчивостью будет обладать компонент, 
имеющий большую теплоемкость и более высокую температуру ки¬ 
пения. 

Тепловосприимчивость компонента наиболее правильно отно¬ 
сить к 1 кг топлива, сжигаемого в двигателе, так как и количество 
тепла, выделяющееся в двигателе, и количество вещества, исполь¬ 
зуемого для охлаждения, пропорциональны общему расходу топ¬ 
лива, а не расходу компонента, взятого в отдельности. 


2. Современные жидкие и твердые топлива для ракетных двигателей 153 


Удельная тепловосприимчивость горючего 

(2 г = с Г {Т КИВГ — Т 0 ) —— ккалікг топлива ; 

1 + V 

удельная тепловосприимчивость окислителя 

< Зо= с о( 7 'кип.о —Т’о) ГГ" ккал ! кг топлива. 

При одинаковых физических свойствах (теплоемкости и темпе¬ 
ратуре кипения) окислитель будет обладать большей удельной 
тепловосприимчивостью, чем горючее, так как ѵ>1. Поэтому если 
в ЖРД применяется высококипящий окислитель, то, как правило, 
именно он используется для охлаждения. 

Общая тепловосприимчивость охлаждающего компонента (2 О 
(где О — весовой расход топлива в единицу времени) должна 
быть больше, чем общее количество тепла, которое нужно снять 
с охлаждаемой поверхности двигателя в единицу времени. Если 
это условие ни для одного из компонентов в отдельности не выпол* 
няется, то двигатель приходится охлаждать обоими компонентами 
сразу. 

Условия подачи топлива в камеру сгорания предъявляют тре¬ 
бование малой вязкости компонентов, а также слабой зависимости 
вязкости от температуры. В противном случае изменение темпера¬ 
туры окружающей среды может приводить к изменению соотноше¬ 
ния ѵ подаваемых в камеру компонентов и ухудшению использо¬ 
вания топлива. 

Условия смесеобразования требуют по возможности равных 
объемных расходов компонентов топлива, ибо в этом случае легче 
образовать равномерную смесь компонентов топлива в камере. 

Условия воспламенения и горения топлива в камере двигателя 
требуют низкой температуры воспламенения для несамовоспламе¬ 
няющихся топлив и возможно более малого периода задержки вос¬ 
пламенения для самовоспламеняющихся топлив. Последнее тре¬ 
бование имеет особо важное значение. 

Под периодом задержки самовоспламенения понимается время, 
которое проходит от момента соприкосновения жидких компонен¬ 
тов самовоспламеняющегося топлива до его воспламенения. Иногда 
эту величину называют периодом индукции. Ясно, что при хими¬ 
ческом зажигании количество топлива, накапливающееся при за¬ 
пуске двигателя в камере сгорания, будет (при прочих равных 
условиях) тем больше, чем больше период задержки самовоспламе¬ 
нения. Как уже отмечалось выше, накопление смеси в камере мо¬ 
жет привести к взрыву двигателя. 

Для надежного запуска двигателя в различных метеорологиче¬ 
ских условиях и на различных высотах необходимо, чтобы время 
задержки самовоспламенения не возрастало чрезмерно при пони- 
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жении температуры топлива и уменьшении атмосферного давления. 
Условия обеспечения нормального процесса горения требуют от 
топлив, чтобы они не были склонны к вибрационному горению 
в случае ЖРД и к аномальному горению в случае двигателей 
твердого топлива (см. гл. V), а также к детонации. 

Условия эксплуатации двигателя и ракет требуют от топлив 
физической и химической стойкости (что позволяет хранить ком¬ 
поненты продолжительное время без особых предосторожностей), 
взрывобезопасности, высокой температуры кипения и низкой тем¬ 
пературы застывания. Топливо не должно быть ядовитым и не 
должно отличаться агрессивностью по отношению к конструкцион¬ 
ным материалам. Кроме того, необходимо, чтобы ракетное топли¬ 
во было дешевым, могло производиться в больших количествах 
и производство его было обеспечено сырьем. 

Надо сказать, что пока нет таких топлив, которые одновремен¬ 
но удовлетворяли бы всем перечисленным здесь требованиям. 

В настоящее время в качестве компонентов освоенных топлив 
ракетных двигателей применяется довольно ограниченное число 
химических соединений. Однако широкие исследования в области 
ракетных топлив несомненно в ближайшем будущем значительно 
увеличат их число. 

Классификация жидких ракетных топлив 

Ракетные топлива можно классифицировать по различным 
признакам. 

Прежде всего следует различать физическое состояние топлива. 
По этому признаку топлива делятся на жидкие и твердые. Проме¬ 
жуточную группу составляют смешанные топлива, один из компо¬ 
нентов которых является жидким, а другой—твердым. Можно от¬ 
метить попытки применения таких топлив в ЖРД. Например, из¬ 
вестно применение в ракетных двигателях желатинизированного 
бензина, углеродных стержней, помещавшихся непосредственно 
в камере сгорания, и жидкого окислителя, поступавшего из баков. 

Рассмотрим вначале классификацию жидких ракетных топлив. 
Эти топлива прежде всего следует разделить по числу компонен¬ 
тов, которые необходимо подавать в камеру сгорания. В настоящее 
время известны следующие типы топлив: трехкомпонентные и двух¬ 
компонентные топлива раздельной подачи (для подачи их в камеру 
необходимо иметь соответственно две и три системы трубопроводов) 
и унитарные топлива, подающиеся в камеру по единственной систе¬ 
ме трубопроводов. Сейчас наиболее широко применяются двухком¬ 
понентные топлива раздельной подачи. Иногда применяется и трех- 
компоненткое топливо, но это вызывает усложнение системы пода¬ 
чи и является обычно вынужденной мерой. Например, иногда в ка¬ 
честве третьего компонента в камеру подается вода, снижающая 
чрезмерно высокую температуру горения. 
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Двухкомпонентные топлива делятся по типу применяемого в них 
окислителя. При этом различают два типа окислителей: высоко- 
кипящие и низкокипящие. Окислители первого типа имеют боль¬ 
шие эксплуатационные преимущества и позволяют создавать раке¬ 
ты, предназначенные для длительного хранения в заправленном со¬ 
стоянии. Более детальное разделение топлив ведется в соответствии 
с конкретным веществом окислителя и горючего, использованных 
в данном топливе. По мере расширения круга веществ, используе¬ 
мых в качестве компонентов топлив ЖРД, могут появиться и до¬ 
полнительные классификационные признаки. 

Унитарные топлива разделяются на два класса. Первый класс 
охватывает топлива, состоящие из единственного химического ве¬ 
щества, в котором имеется запас химической энергии. Топливо та¬ 
кого типа можно назвать однокомпонентным унитарным топливом. 
Свойства таких топлив определяются целиком свойствами данного 
химического вещества. Ко второму классу унитарных топлив отно¬ 
сятся топлива, составленные из двух (иногда и большего числа) 
жидких веществ, растворенных друг в друге. При этом одно из 
веществ, как правило, имеет избыток окислительных элементов, 
а другое — избыток горючих элементов. Подбирая соотношение 
этих веществ, можно получить унитарное топливо с различными 
свойствами. 

Недостатком унитарных топлив является то, что при наиболее 
выгодном составе, когда коэффициент избытка окислителя а бли¬ 
зок к единице *, они, как правило, взрывоопасны. Для уменьшения 
опасности взрыва унитарные топлива балластируются водой или 
одним из компонентов, но это снижает теплотворность топлив 
и ухудшает протекание процесса горения. Поэтому много усилий 
прилагается к тому, чтобы найти такие вещества (так называемые 
флегматизаторы), при добавлении которых в небольшом количе¬ 
стве резко снижалась бы взрывоопасность топлива. 

Третьим способом классификации топлив является уже извест¬ 
ное нам разделение их на несамовоспламеняющиеся и самовос¬ 
пламеняющиеся. 

Схема классификации жидких ракетных топлив приведена на 
фиг. 4. 2. 

Свойства топлив определяются главным образом свойствами 
окислителей, поэтому топлива разделяются на группы также по 
типу применяемого окислителя. По этой причине последующее опи¬ 
сание топлив мы начнем с описания свойств окислителей. 

Свойства окислителей, горючих и некоторых конкретных ракет¬ 
ных топлив приведены в табл. 4. 3, 4. 4 и 4. 5. В этих таблицах ука¬ 
заны элементарный состав, т. е. содержание элементов — углерода 
С, водорода Н, кислорода О и азота N — в 1 кг горючего или окис¬ 
лителя, теплота образования, удельный вес, температура плавления 
(застывания) и температура кипения. Для топлив указаны тепло- 

* Состав топлива, при котором а=1, называется стехиометрическим . 
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творность, удельный вес у т , примерные значения молекулярного 
веса продуктов сгорания р, удельных земных тяг Рудокоп) и 
Р уд0к (40:і) = У т Рудо(40:1), а также так называемого комплекса пара¬ 
метров р = 5 кр Рк/& кгсек/кг (см. стр. 260). 



Фиг. 4. 2. Классификация жидких ракетных топлив. 


Эти данные получены расчетом для давления в камере 40 ат 
и на срезе сопла 1 ат. Соотношение компонентов топлива в расчете 
взято таким, которое обеспечивает на данном топливе получение 
наибольшей удельной тяги. 


Азотная кислота и окислы азота. Тетранитрометан 

Азотная кислота НЫ0 3 представляет собой продукт, широко 
применяемый в народном хозяйстве. Ее производство в больших 
количествах было налажено еще до появления жидкостных ракет¬ 
ных двигателей. 

Впервые предложено применять азотную кислоту в качестве 
окислителя для ЖРД в 1930 г. В настоящее время топлива на осно¬ 
ве азотной кислоты широко используются в ракетной технике. 




Основные данные некоторых чистых окислителей для жидкостных ракетных двигателей 
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При температуре кипения. 

Вода входит в окислители как балластирующее вещество. 
При атмосферном давлении. 

Для газообразного вещества. 




Основные данные некоторых горючих для жидкостных ракетных двигателей 
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В чистом виде азотная кислота представляет собой бесцветную 
жидкость. Техническая азотная кислота всегда содержит 
некоторое количество воды, а также окислов азота, придающих 
технической кислоте окраску. В зависимости от содержания окис¬ 
лов азота окраска кислоты меняется от желтой до красно-бурой. 

Наличие воды в азотной кислоте признается нежелательным, так 
как это снижает теплотворность топлива. Поэтому в ЖРД приме¬ 
няют кислоту концентрации 99—96%, т. е. с содержанием воды не 
более 1—4%. 

Чистая азотная кислота (см. табл. 4.3) содержит 76% кислоро¬ 
да и обладает достаточно малой отрицательной теплотой образова¬ 
ния. Это делает ее относительно мощным окислителем. Азотная ки¬ 
слота из всех широко применяемых окислителей имеет наиболь¬ 
ший удельный вес, что позволяет получить топливо с высокой объ¬ 
емной концентрацией энергии. 

Азотная кислота имеет весьма благоприятные для использова¬ 
ния в ЖРД температуры кипения (+86°С) и замерзания (—42° С). 
Добавление воды в НІМОз в количестве до 10% несколько понижа¬ 
ет температуру замерзания (до —68,5°С). При дальнейшем раз¬ 
бавлении азотной кислоты водой температура замерзания повы¬ 
шается. 

Таким образом, НІМОз является высококипящим окислителем 
и обладает всеми преимуществами такого типа окислителей. 

Температура кипения возрастает с увеличением давления, так 
что при давлениях, имеющих место в рубашке охлаждения ЖРД, 
температура кипения НІМ0 3 превышает 200°С. 

Теплоемкость НМ0 3 составляет около 0,5 ккоя/кг град, что 
вместе с довольно высокой температурой кипения и большим от¬ 
носительным содержанием азотной кислоты в топливе (ѵо = 5,47) 
делает НІМОз высококачественным охладителем с большой тепло- 
дзосприимчивостью. 

Азотная кислота обладает и рядом недостатков. Пары НМ0 3 
ядовиты, а при попадании на кожу азотная кислота вызывает тя¬ 
желые ожоги. Поэтому работа с ней требует принятия мер предо¬ 
сторожности. 

Азотная кислота весьма агрессивна по отношению к металлам 
и другим конструкционным материалам. Особенно сильно влияет 
на металл разбавленная водой НІМОз, поэтому промывка двигате¬ 
ля и деталей после попадания на них азотной кислоты должна быть 
очень тщательной. Материалами, противостоящими действию НІМОз, 
являются нержавеющая сталь, алюминий и некоторые пластмассы, 

Азотная кислота легко испаряется и имеет склонность к само¬ 
произвольному разложению с выделением газообразного кислоро¬ 
да, что вызывает известные неудобства при ее хранении. 

Для улучшения свойств азотной кислоты как окислителя к ней 
добавляются различные присадки. Они могут добавляться для по¬ 
вышения теплотворности топлива, повышения удельного веса окис- 
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лителя, уменьшения агрессивности по отношению к конструкцион¬ 
ным материалам, повышения активности окислителя по отношению 
к горючим (особенно по отношению к горючим, самовоспламеняю¬ 
щимся с азотной кислотой) и, наконец, для понижения температуры 
замерзания компонентов топлива. Многие присадки изменяют не 
одно, а несколько свойств НЫОз, т. е. оказывают комбинированное 
воздействие. 

В качестве присадок к азотной кислоте применяют четырех- 
окись азота (например, окислитель КРК Т А), серную кислоту и дру¬ 
гие вещества. 

Четырехокись азота Ыг0 4 представляет собой богатый кисло¬ 
родом окисел азота со значительно меньшей (по сравнению с НЫ0 3 ) 
отрицательной теплотой образования (—74 ккалікг протиз 
—660 ккалікг для НЫОз). Жидкая четырехокись аізота желтого 
цвета, легко испаряется. Пары ее на воздухе разлагаются и имеют 
ярко выраженную желтую окраску. Применение чистой N 204 в ка¬ 
честве окислителя затруднено из-за высокой температуры замер¬ 
зания (—11,2°С) и низкой температуры кипения (+21°С). По¬ 
этому N 204 используется только как присадка к НЫ 0 3 для увеличе¬ 
ния теплотворности топлива. Кроме того, добавка N 204 в НЫОз 
дает раствор с большим удельным весом, чем удельные веса чистых 
N 204 и НЫОз, взятых в отдельности. Максимальный удельный вес 
такого раствора при содержании в нем 40% N 204 равняется 

1,63 кг!л. Добавка Ыг0 4 повышает также активность окислителя и, 
следовательно, облегчает условия запуска ЖРД. 

Присадка Ыг0 4 к азотной кислоте так же, как и добавка воды, 
изменяет температуру замерзания смеси. Наиболее низкая темпе¬ 
ратура замерзания (—73°С) получается при добавлении 18% N 204 . 
Дальнейшее увеличение добавки N 204 приводит к повышению 
температуры замерзания смеси. 

Концентрированная серная кислота Н 2 304 применяется как 
присадка, снижающая агрессивные свойства и улучшающая усло¬ 
вия запуска двигателя, особенно с самовоспламеняющимися горю¬ 
чими. Смеси НІМОз и Н 2 50 4 называются меланжами. Недостатком 
добавления серной кислоты в азотную является снижение тепло¬ 
творности топлива. 

Добавка в азотную кислоту небольшого количества плавиковой 
кислоты (жидкий НР) резко снижает ее агрессивные свойства. 

Хлорное железо добавляется в азотную кислоту для понижения 
температуры замерзания и повышения активности НМОз. 

Кроме НІ\Юз и N 204 , из азотных соединений кислорода в ка¬ 
честве окислителя может быть использован тетранитрометан 
С(N 02 ) 4 . Тетранитрометан имеет положительную теплоту образо¬ 
вания, Большим достоинством тетранитрометана как окислителя 
является высокий удельный вес (1,65 кгі/і).,, больший, чем у азот¬ 
ной кислоты. Тетранитрометан не оказывает агрессивного действия 

Н 1141 
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на конструкционные материалы. Применение тетранитрометана 
ограничивается склонностью его ко взрывам. Кроме того, он яв¬ 
ляется сильным отравляющим веществом, действующим на слизи¬ 
стые оболочки человека. 

Температура замерзания тетранитрометана довольно высокая 
+ 13,8° С, однако у смеси его с N 204 она понижается до —26° С, что 
позволяет без особых эксплуатационных затруднений использо¬ 
вать эту смесь в качестве окислителя для ЖРД. 


Горючие, применяемые в топливах на основе азотной кислоты 

и окислов азота 

Наиболее широко в качестве горючего компонента топлив на 
основе НЫОз и окислов азота применяется керосин. Основные фи¬ 
зико-химические свойства керосина указаны в табл. 4.4, а свой¬ 
ства топлива азотная кислота+керосин — в табл. 4.5. 

Успешному применению керосина в ЖРД способствует целый 
ряд положительных качеств этого горючего. Топлива, имеющие 
в своем составе керосин, обладают высокой теплотворностью. 
В широких пределах изменения температур, керосин является жид¬ 
ким веществом. Керосин может быть использован для охлаждения 
двигателя: теплоемкость его равняется 0,45 ккалікг град, темпера¬ 
тура кипения при повышенных давлениях достигает 250° С. Пере¬ 
возка и хранение керосина также не вызывают трудностей, а про¬ 
изводство его обеспечено широким развитием нефтеперерабатываю¬ 
щей промышленности. 

Керосин может применяться в качестве горючего со всеми 
окислителями на основе кислородных соединений азота. Величина 
теплотворности топлива из азотной кислоты и керосина равняется 
1460 ккалікг. Для окислов азота она несколько повышается (до 
1550 ккалікг) благодаря лучшим свойствам окислителя. Недоста¬ 
ток керосина как горючего — сравнительно небольшой удельный 
вес (0,76—0,84 кгіл). Керосин с НЫ0 3 и другие топлива на основе 
керосина и окислов азота не являются самовоспламеняющимися и 
требуют принудительного воспламенения. 

Многочисленные попытки активизировать керосин, с тем чтобы 
обеспечить его самовоспламенение с азотной кислотой, не были 
успешными. Только в последнее время в печати появились сведения 
о том, что относительно небольшая (около 20%) прибавка в керо¬ 
син несимметричного диметилгидразина * Ы 2 Н 2 (СН 3 ) 2 позволяет со¬ 
здать горючее, довольно надежно самовоспламеняющееся с азотной 
кислотой и другими окислителями подобного типа. 


* Диметилгидразин в зависимости от строения молекулы может находить- 
ся в двух модификациях — симметричной и несимметричной, обладающих раз¬ 
личными свойствами при одинаковом химическом составе. 
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Другие углезодороды, дающие в паре с азотной кислотой неса- 
мовоспламеняющиеся топлива, например, спирты, применения в 
ЖРД не нашли. 

На основе НІМОз и окислов азота созданы также и самовоспла¬ 
меняющиеся топлива. Горючими таких топлив являются сложные 
органические соединения, например анилин СбН 5 ЫН 2 , фурфурило¬ 
вый спирт С 4 Н 3 ОСН 2 ОН, несимметричный диметилгидразин 
Ы 2 Н 2 (СНз)2, ксилидин (СНз) 2 С 6 Н 3 Г\[Н 2 , триэтиламин (С 2 Н 5 )зМ. 
Их состав и основные физико-химические свойства приведены 
в табл. 4. 4. Из особых свойств этих углеводородов следует указать 
только на несколько более высокий удельный вес анилина 
(1,022 кг!л) и фурфурилового спирта (1,13 кг!л) и небольшую поло¬ 
жительную теплоту образования у анилина (+76 ккалікг). 

Для получения по возможности малой величины периода за¬ 
держки самовоспламенения при удовлетворительных остальных 
свойствах подбираются наилучшие смеси горючих, состоящих из 
различных веществ. Таким образом, появляется большое число 
самовоспламеняющихся топлив различных составов. Общим их 
недостатком является высокая стоимость и дефицитность компо¬ 
нентов. На практике самовоспламеняющиеся смеси наряду с 
применением в качестве основного топлива двигателя часто ис¬ 
пользуются как средства воспламенения в системах химического 
зажигания. 

Наиболее распространенными самовоспламеняющимися горю¬ 
чими с азотной кислотой (и другими соединениями азота с кисло¬ 
родом) являются следующие: 

1) смесь 50% ксилидина и 50% триэтидамина, носящая назва¬ 
ние «тонка 250»; 

2) смесь 80% анилина и 20% фурфурилового спирта. 

Самовоспламеняющиеся топлива на основе азотной кислоты и 

окислов азота оказались значительно более устойчивыми против 
вибрационного горения, чем топливо азотная кислота+керосин. 
Поэтому, несмотря на сравнительно большую стоимость, они 
иногда применяются как основные топлива ракетных двигателей. 

Жидкий кислород 

Жидкий кислород — еще более мощный окислитель, чем азот¬ 
ная кислота, так как содержит 100% окисляющего элемента. 
Жидкий кислород представляет собой прозрачную жидкость го¬ 
лубоватого цвета, кипящую при —183° С. Удельный вес его зна¬ 
чительно меньше удельного веса НЫОз и при температуре кипения 
равняется 1,14 кгіл . Низкая температура кипения не позволяет 
использовать жидкий кислород в качестве охладителя. По этой же 
причине кислород не годится для применения в ракетах, требую¬ 
щих хранения в заправленном состоянии. Жидким кислородом баки 
ракеты заправляются непосредственно перед запуском. 

И* 
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Хранение жидкого кислорода, его перевозка и заправка баков 
ракет сопровождаются значительными потерями кислорода вслед¬ 
ствие испарения. 

Жидкий кислород относительно безвреден для человека. При 
попадании на кожу в небольших количествах он кипит, и образую¬ 
щийся слой газообразного кислорода предохраняет кожу от обмер¬ 
зания. 

За последние годы жидкий кислород стал интенсивно приме¬ 
няться во многих областях техники, вследствие чего производство 
его налажено в широких масштабах. Удовлетворительно разреше¬ 
ны также вопросы хранения и перевозки жидкого кислорода. Поэто¬ 
му, несмотря на неизбежные потери, связанные с испарением, стои¬ 
мость применяемого в ракетах жидкого кислорода невелика. 

Горючие топлив на основе жидкого кислорода 

В качестве горючих для жидкого кислорода могут применяться 
любые углеводороды. Все они дают с жидким Ог несамовоспламе- 
няющиеся топлива. Высокую теплотворную способность, равную 
2200 ккалікг, имеет топливо жидкий кислород+керосин. Это во¬ 
обще одно из наиболее мощных освоенных в настоящее время топ¬ 
лив. Оно использовано, например, в ракетах «Атлас» и «Тор». По¬ 
пытки использовать топливо керосин+кислород делались еще на 
заре развития ракетной техники. Трудности применения этого топ¬ 
лива в ЖРД определяются высокой температурой его горения 
в камере двигателя, а также малым относительным содержанием 
керосина в топливе (примерно 20%), что затрудняет решение за¬ 
дачи надежного охлаждения двигателя. 

В настоящее время широкое распространение получили топли¬ 
ва с жидким кислородом в качестве окислителя и с этиловым или 
метиловым спиртами в качестве горючего. 

Основные показатели этилового и метилового спиртов приве¬ 
дены в табл. 4.4. В технике применяется этиловый спирт 93,5%-ной 
или меньшей концентрации. Получение спирта более высокой кон¬ 
центрации требует слишком сложной технологии. Теплотворность 
спиртов ниже, чем у керосина, так как они имеют большую отрица¬ 
тельную теплоту образования, но зато и температура сгорания 
'спирта в кислороде ниже. Это облегчает создание надежно рабо¬ 
тающего двигателя. Удельный вес спиртов невелик (0,8 кг!л). 
Тёмпература кипения достаточно высока (с учетом давления в ру¬ 
башке охлаждения ЖРД), что позволяет использовать спирт в ка¬ 
честве охладителя. Теплоемкость спиртов несколько выше, чем у ке¬ 
росина, и равняется примерно 0,6 ккалікг град . Вследствие того, 
-что в самом спирте содержится значительное количество кисло¬ 
рода, Относительное содержание спирта в топливе доходит до 
‘40—45%. Это также способствует успешной организации охлаж¬ 
дения двигателя спиртом. ' ' - 


2. Современные жидкие и твердые топлива для ракетных двигателей 165 


Этиловый и метиловый спирты в любой пропорции смешиваются 
с водой. Это позволяет легко получать топлива с различной тепло¬ 
творностью, снижать таким образом температуру в камере сгора¬ 
ния и увеличивать общую тепловосприимчивость горючего в лю¬ 
бой степени. Именно по этому пути пошли конструкторы двигате¬ 
лей первых баллистических ракет дальнего действия, применив в 
качестве горючего водный раствор спирта 75%-ной концентрации, 
хотя при этом удельная тяга двигателя была значительно сниже¬ 
на (до 208 кгсекікг). 

Низкая температура застывания спирта позволяет использо¬ 
вать его в широком диапазоне температур окружающей среды. 

Спирт производится в очень больших количествах из самого 
разнообразного сырья. На конструкционные материалы спирт не 
оказывает агрессивного воздействия, это позволяет применять для 
спиртовых баков и магистралей сравнительно дешевые материалы. 

Заменителем этилового спирта может служить метиловый 
спирт, дающий с кислородом топливо несколько худшего качества. 
Метиловый спирт смешивается с этиловым в любых пропорциях, 
что позволяет использовать его при недостатке этилового спирта и 
добавлять в некоторой доле в горючее. Топливо на основе жидкого 
кислорода применяется почти исключительно в ракетах дальнего 
действия, допускающих и даже (вследствие большого веса) требую¬ 
щих заправки ракеты компонентами на месте старта. 

Перекись водорода 

Перекись водорода Н 2 О 2 в чистом виде (т. е. 100%-ной кон¬ 
центрации) в технике не применяется, так как является чрезвы¬ 
чайно нестойким продуктом, способным к самопроизвольному раз¬ 
ложению, легко переходящему во взрыв под влиянием всяких, 
казалось бы, незначительных внешних воздействий: удара, освеще¬ 
ния, малейшего загрязнения органическими веществами и приме¬ 
сями некоторых металлов. 

В ракетной технике применяются более стойкие высококонцент¬ 
рированные растворы перекиси водорода в воде (чаще всего 
ВО—96% -ной концентрации). Для повышения стойкости к перекиси 
водорода прибавляют небольшие количества веществ, препятствую¬ 
щих ее самопроизвольному разложению (например, фосфорной кис¬ 
лоты). Применение 80%-ной перекиси водорода требует в настоя¬ 
щее время принятия лишь обычных мер предосторожности, 
необходимых при обращении с сильными окислителями. Перекись 
водорода такой концентрации — прозрачная, слегка голубоватая 
жидкость с температурой замерзания —25° С. 

Перекись водорода при разложении ее на кислород и во¬ 
дяные пары выделяет тепло. Это выделение тепла объясняется 
-м что стандартная теплота образования перекиси составляет 
44,84 ккаліг-мол, в то время как теплота образования воды 
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равняется — 68,35 ккаліг-мол . Таким образом, при разложении пе¬ 
рекиси в соответствии с реакцией Н 2 02 = Н 20-)- 1 402 выделяется хи¬ 
мическая энергия, равная разности 68,35—44,84 = 23,51 ккаліг-мол, 
или 690 ккал/кг. 

Перекись водорода 80%-ной концентрации обладает способ¬ 
ностью к разложению в присутствии катализаторов с выделением 
тепла в количестве 190 ккалікг и с выделением свободного кислоро¬ 
да, который может быть использован для окисления горючего. 
Перекись водорода такой концентрации обладает значительным 
удельным весом (1,35 кг/л). Стабилизированная перекись водоро¬ 
да может быть использована для охлаждения двигателя. 

В качестве материалов для баков и трубопроводов двигателей, 
работающих на перекиси, могут служить нержавеющая сталь и 
очень чистый (с содержанием примесей до 0,5%) алюминий. Совер¬ 
шенно недопустимо применение меди и других тяжелых металлов, 
способствующих разложению перекиси водорода. Для прокладок и 
уплотнений могут применяться некоторые виды пластмасс. Концен¬ 
трированная перекись водорода вызывает ожоги кожи и воспла¬ 
меняет органические вещества. 

Топлива на основе перекиси водорода 

На основе перекиси водорода создано два типа топлив. 

Топлива первого типа представляют собой топлива раздельной 
подачи, в которых кислород, выделяющийся при разложении пере¬ 
киси водорода, используется для сжигания горючего. Примером мо¬ 
жет служить топливо, применявшееся в описанном выше двигателе 
самолета-перехватчика (см. гл. III). Оно состояло из перекиси во¬ 
дорода 80%-ной концентрации и смеси гидразр^й-гидрата (Ы 2 Н 4 - 
*Н 2 0) с метиловым спиртом. При добавлении в горючее специаль¬ 
ного катализатора это топливо становится самовоспламеняющимся. 
Сравнительно низкая теплотворность (1020 ккалікг ), а также ма¬ 
лый молекулярный вес продуктов сгорания определяют низкую 
температуру сгорания, что облегчает работу двигателя. Однако 
из-за малой теплотворности двигатель имеет низкую удельную 
тягу (190 кгсекікг). 

Другое топливо раздельной подачи состоит из перекиси водо¬ 
рода 90—92%-ной концентрации и керосина. Оно дает удельную 
тягу почти такую же, как и топлива на основе азотной кислоты. 

С водой и спиртом перекись водорода может образовывать от¬ 
носительно взрывобезопасные тройные смеси, которые являются 
примером унитарного топлива. Теплотворность таких взрывобез¬ 
опасных смесей относительно невелика: 800—900 ккалікг. Поэтому 
в качестве основного топлива для ЖРД они едва ли будут приме¬ 
няться. Такие смеси могут использоваться в парогазогенераторах. 

Реакция разложения концентрированной перекиси, как уже го¬ 
ворилось, широко используется в ракетной технике для получения 




2 . Современные жидкие и твердые топлива для ракетных двигателей 167 


парогаза, являющегося рабочим телом турбины при насосной сис¬ 
теме подачи. 

Известны также двигатели, в которых энергия разложения пе¬ 
рекиси служила для создания силы тяги. Удельная тяга таких дви¬ 
гателей низкая (90—100 кгсекікг). 

Для разложения перекиси используют два типа катализаторов? 
жидкий (например, водный раствор перманганата калия КМп0 4 илй 
натрия ЫаМпОД и твердый. 

Твердый катализатор представляет собой пористое вещество, 
в порах которого осажден катализатор, разлагающий перекись, на¬ 
пример тот же самый перманганат калия. Другие типы твердых ка¬ 
тализаторов образуются спеканием различных смесей, в состав ко¬ 
торых также входит катализирующее вещество. 

Твердый катализатор располагается непосредственно в реакторе, 
где происходит разложение перекиси водорода, вследствие чего ста¬ 
новится излишней система подачи жидкого катализатора в реактор. 

Твердые ракетные топлива 

Исторически первым видом топлива, на котором работали ра¬ 
кетные двигатели, были твердые топлива — пороха. Пороха пред¬ 
ставляют собой особый вид взрывчатых веществ — метательные 
взрывчатые вещества. Помимо требований, предъявляемых вообще 
ко всем ракетным топливам, твердые топлива должны удовлетво¬ 
рять еще и некоторым дополнительным требованиям. Основные из 
них следующие: 

4. Твердое топливо должно устойчиво гореть при низких давле¬ 
ниях в камере. Эго требование существенно в связи с тем, что ка¬ 
мера сгорания двигателя на твердом топливе является одновремен¬ 
но и резервуаром, содержащим все топливо. При высоком давлении 
большая толщина стенок приведет к большому весу камеры и боль¬ 
шой величине относительного конечного веса ц к ракеты. 

2. От твердого топлива требуется высокая механическая проч¬ 
ность. Это необходимо потому, что шашка твердого топлива под¬ 
вергается воздействию давления в камере сгорания и значительным 
инерционным нагрузкам. Разрушение шашки в процессе горения 
приводит к увеличению поверхности горения, повышению давления 
в камере и взрыву двигателя. 

3. Для обеспечения необходимой продолжительности горения 
твердого топлива шашка должна иметь большую толщину свода. 

4. Шашки твердого топлива должны быть однородными и иден¬ 
тичными по своим свойствам. В противном случае не может быть 
достигнуто единообразие двигателей и ракет одного типа. 

Некоторые другие требования, предъявляемые к твердым топли¬ 
вам и порохам, будут указаны в гл. V, посвященной горению топлив. 

В ракетных двигателях прошлого применялись в начале обыч¬ 
ные артиллерийские пороха — черный, а затем пироксилиновый, из- 
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готавливаемый с применением так называемого летучего 
растворителя (эфира и спирта), который при затвердевании пороха 
удаляется из него путем испарения. Однако около 20 лет назад были 
созданы специальные ракетные пороха на основе нитроцеллюлозы. 
Эти пороха представляют собой коллоидный раствор двух или не¬ 
скольких нитроорганических соединений. 

Основным веществом, входящим в состав пороха и обеспечиваю¬ 
щим получение необходимых физических свойств пороха, является 
нитроцеллюлоза. 

Нитроцеллюлоза (нитроклетчатка) получается путем обработки 
целлюлозы, т. е. органических волокнистых веществ (древесной цел¬ 
люлозы или целлюлозы, получаемой из хлопка), концентрирован¬ 
ной азотной кислотой. Для этого пакеты целлюлозы погружаются 
в чаны с азотной кислотой. При такой обработке целлюлоза превра¬ 
щается в сложные органические эфиры, содержащие кислород, 
углерод, водород и азот. 

Таким образом, нитроцеллюлоза представляет собой унитарное 
топливо, способное гореть с выделением тепла. Теплотворность это¬ 
го топлива мала, так как в нем для полного сгорания недостает 
кислорода. 

В качестве жидкого вещества, растворяющего нитроцеллюлозу 
и обеспечивающего ее желатинизацию (т. е. получение твердого 
раствора равномерного состава и физико-химических свойств), при¬ 
меняется нитроглицерин. Нитроглицерин представляет собой рас¬ 
творитель, который остается в составе пороха и не требует удаления 
путем испарения. Именно такие пороха называются порохами на 
нелетучем растворителе. Нитроглицерин является вторым основным 
веществом, входящим в состав пороха. 

Нитроглицерин получается путем обработки глицерина смесью 
концентрированных азотной и серной кислот. В молекуле нитрогли¬ 
церина [химическая формула С 3 Н 5 (СЖОгЬ] находится значитель¬ 
ное количество кислорода, который окисляет горючие элементы не 
только нитроглицерина, но и частично нитроклетчатки. Теплотвор¬ 
ность нитроглицерина — 1485 ккалікг. Нитроглицерин представляет 
собой основное вещество, обеспечивающее процесс горения. Вслед¬ 
ствие этого процентное содержание его определяет теплотворность 
пороха. 

При нормальной температуре нитроглицерин представляет собой 
тяжелую (удельный вес 1,6 кг!л) маслянистую жидкость. Чистый 
нитроглицерин бесцветен, технический имеет слабую желтую окрас¬ 
ку. При повышении температуры нитроглицерин издает слабый 
сладковатый запах. Пары его ядовиты и вызывают головные боли, 
а большие дозы, поступившие в организм человека, могут вызвать 
отравление. 

Обычные артиллерийские пороха (пироксилиновые) приготовля¬ 
ются растворением нитроклетчатки летучим растворителем (смесью 
спирта и эфира), который после изготовления шашки удаляется из 
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нее высушиванием. В связи с этим из пироксилина нельзя было 
изготовлять толстосводные шашки, ибо они не могли быть пол¬ 
ностью высушены. Кроме того, пироксилиновые пороха имеют срав¬ 
нительно низкую теплотворность. Именно поэтому современные ра¬ 
кетные пороха изготовляются на нелетучих растворителях. 

Глицерин, являющийся исходным продуктом для получения нит¬ 
роглицерина, требует для своего изготовления затраты пищевых жи¬ 
ров. Поэтому в производстве ракетных порохов нитроглицерин стре¬ 
мятся хотя бы частично заменить другими растворителями, напри¬ 
мер диэтилфталатом, динитротолуолом, диэтилгликольдинитратом 
и некоторыми другими. 

Кроме перечисленных выше основных веществ, в ракетные поро¬ 
ха вводят в небольших количествах различные добавки. Для при¬ 
дания пороху ,химичеоішй--етойкаети-“&-нега--дабавляют такиевеще- 
ства, как дифениламин и централит. Эти вещества, предохраняя 
порох от химического разложения, препятствуют также и измене¬ 
нию физических свойств и структуры пороха. Изменение структуры 
пороха при хранении крайне нежелательно, так как может вызвать 
нарушение нормального хода горения и взрыв двигателя. Некото¬ 
рые добавки (вдзелин, воск) служат для придания пороховой мас- 
с^ілсіс^^ в технологии изготовления пороховых 

шашек. 

Поскольку ракетный порох представляет собой смесь различных 
веществ, теплотворность пороха определяется составом и теплотой 
образования его составляющих. 

Азот, играющий роль связки, объединяющей в одну молекулу 
горючие и окислительные элементы, является в порохах, так же как 
и в жидких топливах, балластом. Поэтому большое содержание 
азота приводит к уменьшению теплотворности пороха. Применяемая 
для порохов нитроцеллюлоза обычно содержит 12—14% азота. 

Теплотворность пороха определяется также величиной так назы¬ 
ваемого кислородного баланса, т. е. величиной ѵ для пороха или 
его составляющих. Для большинства порохов ѵ<ѵо или, как го¬ 
ворят, порох имеет отрицательный кислородный баланс, определя¬ 
ющий недостаток кислорода (а<1) и неполное сгорание горючих 
элементов. 

Большинство составляющих ракетных порохов, кроме дифенил¬ 
амина, имеет отрицательную теплоту образования. 

Вследствие указанных причин (большое содержание азота, от¬ 
рицательный кислородный баланс и отрицательная теплота образо¬ 
вания составляющих) порох имеет относительно низкую теплотвор¬ 
ность, изменяющуюся в пределах 820—1250 ккал! кг в зависимости 
от содержания нитроглицерина (или другого растворителя). 

В качестве энергетической характеристики ракетного пороха час¬ 
то, помимо величины теплотворности, служит так называемая при¬ 
веденная сила пороха / 0 в кгмікг . 
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Удельная тяга получена расчетным путем для средних по своим данным пороховых ракетных двигателей. 
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Силой пороха называется произведение газовой постоянной /? 
на температуру проду ктов сгорания 7\^ Для определения приведен- 
пои'ішльг шзрохатёмпература сгорания берется в соответствии с 
условиями сгорания пороха в ракетном двигателе при постоянном 
давлении. 

Приведенная сила пороха непосредственно входит в выражения, 
определяющие скорость истечения, и поэтому в некоторых случаях 
она более удобна для расчетов, чем теплотворность. 

Состав и свойства некоторых ракетных порохов приведены в 
табл. 4. 6. 

Для обычных ракетных порохов только с трудом можно обес¬ 
печить горение при достаточно низких давлениях; кроме того, поро¬ 
ха дороги. Поэтому в самые последние годы начали разрабатывать¬ 
ся новые твердые топлива, которые уже нельзя, строго говоря, на¬ 
зывать порохами (метательными ВВ). 

В этих топливах используются в качестве окислителя неоргани¬ 
ческие вещества, богатые кислородом; соли хлорной кислоты, так 
называемые перхлораты (например, перхлорат калия КС10 4 или 
аммония КН 4 СЮ 4 ), соли азотной кислоты (например, аммиачная 
селитра МН 4 ЬЮз или калийная селитра КІМОз). 

Эти неорганические окислители механически смешиваются с 
горючими. В качестве горючих могут быть применены самые раз¬ 
личные вещества, богатые горючими элементами. Сейчас чаще все¬ 
го применяются каучук, асфальт, органические смолы, полиэтилены 
и т. д. Возможно применение в качестве горючих твердых топлив 
и таких веществ, которые содержат металлические горючие эле¬ 
менты. Горючие твердых топлив являются одновременно и связка¬ 
ми, обеспечивающими, во-первых, однородность смеси, а во-вторых, 
получение после охлаждения (для асфальтовых топлив смешение 
производится в горячем состоянии) или после вулканизации (для 
каучуковых топлив твердых шашек с необходимыми механически¬ 
ми свойствами. Состав и свойства некоторых новых твердых топлив 
приведены в табл. 4.7. 

Достоинства этих топлив следующие: большой удельный вес, 
простота изготовления шашек способом отливки, относительная де¬ 
шевизна, способность гореть при низких давлениях. 

Можно ожидать дальнейшего развития твердых топлив. Их теп¬ 
лотворность можно повысить за счет применения новых горючих 
элементов и изменения состава таким образом, чтобы содержание 
в них кислорода обеспечило бы наилучшее сгорание топлива. 

Классификация твердых ракетных топлив приведена на фиг. 4.3. 

Пути разработки новых топлив повышенной эффективности 

Дальнейшее совершенствование ракетных летательных аппара¬ 
тов настойчиво требует всемерного повышения удельной тяги ракет¬ 
ных двигателей. Достигается это в первую очередь разработкой но¬ 
вых топлив. 
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Значения удельной тяги даются ориентировочно. 
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Фиг. 4. 3. Классификация твердых ракетных топлив. 


На первом этапе работ по новым топливам, начиная с работ 
А. Ф. Цандера и Ю. В. Кондратюка, особое внимание уделялось ве¬ 
личинам теплотворности и удельного веса топлива, а требования к 
термодинамическим свойствам продуктов сгорания оставались в 
тени. 

Такой подход к разработке новых топлив определялся в первую 
очередь тем, что теплотворности используемых обычных горючих и 
окислительных элементов очень низки и многие металлические* топ¬ 
лива имеют теплотворность в 2,5—3 раза большую, чем современ¬ 
ные топлива (см. табл. 4.2). Велики также и удельные веса метал¬ 
лических топлив. 

Отсутствие в то время необходимых теоретических и экспери¬ 
ментальных данных, характеризующих продукты сгорания метал¬ 
лических топлив, привело к тому, что эти топлива нельзя было оце¬ 
нить с точки зрения термодинамических свойств продуктов сгора¬ 
ния. Однако именно в этом отношении металлические топлива, осо¬ 
бенно те, в которых используется в качестве окислителя кислород, 
обладают существенными недостатками. Эти недостатки легко по¬ 
казать на примере сгорания топлива кислород+ алюминий. Из-за 

і --- 

* Под металлическими топливами будем условно понимать все топлива, 
в которых используются горючие неорганического происхождения, в том числе 
бор и кремний. 
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малой весовой теплоемкости температура продуктов сгорания, под¬ 
считанная даже с учетом диссоциации, достигает 5000° абс. При 
этом затрата тепла на диссоциацию составляет 2600 ккалікг, т. е. 
67% от величины К 0 . Высокая температура кипения окислов алю¬ 
миния приводит к тому, что 21% (по весу) продуктов сгорания в 
камере двигателя находится в жидком состоянии. Большое число 
атомов в молекулах продуктов сгорания (АІ 2 О 3 ), а т-акже большое 
содержание продуктов сгорания в конденсированной фазе определя¬ 
ют низкую эффективность процесса расширения. По этим причинам, 
несмотря на высокую величину К 0і расчетная удельная тягаЯу Д о(іоо:і > 
равна всего 230 единицам. Рассмотренный пример говорит о том, 
что многие надежды, связанные с применением металлических 
топлив, оказались необоснованными. 

Несколько лучшие результаты можно получить при сжигании 
металлических горючих с фтором. Однако при внедрении в ракет¬ 
ную технику очень ядовитых и агрессивных фтористых окислите¬ 
лей следует ожидать больших затруднений. 

Примещщё твердых (металлических) горючих можно себе 
представить в виде расплавов, в .виде суспензий (взвесей) мелко 
раздробленного металла в обычном горючем, в виде металлоорга- 
ническихлі металловодородных соединений, которые при нормаль¬ 
ных условиях являются жидкими. Физические свойства некоторых 
металлоорганических и металловодородных соединений приведены 
в табл. 4. 8 (в скобках указаны недостаточно проверенные значения 
физико-химических констант). 

Таблица 4.8 

Свойства некоторых металлоорганических и металловодородных 

соединений 


Наименование 

вещества 

Химическая 

формула 

Темпера¬ 
тура плав¬ 
ления 
°С 

Темпера¬ 
тура ки¬ 
пения 
°С 

Теплота 

образова¬ 

ния 

ккаліг - 
мол 

Удель¬ 

ный 

вес 

кг\л 

Пентаборан 

В 5 Н 9 

(50) 

(60) 

( 0 ) 

(0,64) 

Диборанимин 

В 2 Н 7 Ы 

-66 

76 

(- 10 ) 

(0,70) 

Диэтилбериллий 

Ве(С 2 Н 5 ) 2 

12 

( 200 ) 

(-35) 

(0,60> 

Трисилан 

ЗІ 3 Н 8 

—117 

53 

(- 20 ) 

( 0 , 88 ) 

Трисилиламин 

(5іНз) 3 К 

—106 

52 

(+ 10 ) 

0,895 


Недостатки металлических топлив, обнаруженные при более 
глубоком их изучении, заставили в настоящее время обратить вни¬ 
мание на топлива с лучшими термодинамическими свойствами про¬ 
дуктов сгорания. 
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Существенное влияние этих свойств можно показать на приме¬ 
ре топлива кислород+аммиак (см. табл. 4.5). Это топливо, имея 
теплотворность всего 1650 ккал!кг, может обеспечить земную удель¬ 
ную тягу 280—290 кг сек/кг, что примерно равно удельной тяге топ¬ 
лива кислород+керосин. При этом температура в камере сгорания 
составляет всего 3000° абс. (против 3600° абс. для топлива кис- 
лород+керосин). Такие результаты являются следствием большо¬ 
го содержания в продуктах сгорания двухатомных газов с малым 
молекулярным весом. 

Именно по этой причине в настоящее время широко обсуждается 
вопрос об использовании в ЖРД азотоводородных горючих типа 
аммиака, гидразина и их производных. 

Еще лучшие_ 4 ?^ультаты при использовании а зотовод ородных 
горючюцможно ожидать, применяя с ^шми фтористые окислители. 
В^этрм случае в результате гореішя вообще не образу¬ 
ются трехатомные газы и эффективность процессов горения и рас¬ 
ширения сильно возрастает. Как было отмечено выше, фтористые 
окислители могут оказаться целесообразными и для сжигания обыч¬ 
ных углеводородных горючих. 

В литературе по вопросам ракетной техники рассматриваются и 
другие способы повышения эффективности ракетных топлив. 

Теплотворность химических топлив может быть повышена путем 
применения в качестве компонентов веществ, имеющих большую 

положительную стандартную теплоту образования (Д//г}>0). 

Примером веществ с положительной теплотой образования мо- 
гут служить горючие или окислительные элементы, находящиеся не 
в стандартном молекулярном, а в атомарном состоянии. При этом 
на образование атомарных элементов затрачиваются весьма боль¬ 
шие количества энергии (см. табл. 4.9). Так, 1 кг атомарного водо¬ 
рода аккумулирует в себе 51 500 ккал тепла. Однако до сих 
пор неизвестны случаи получения атомарного водорода или кис¬ 
лорода в чистом виде и сколько-нибудь продолжительного их 
хранения. 

Другим примером являются такие вещества, как, например, озон 
Оз, требующий для своего образования из молекулярного кислоро¬ 
да 730 ккалікг и ацетилен С 2 Н 2 , образующийся из углерода и во¬ 
дорода с затратой 2120 ккалікг. 

Недостаток этих веществ заключается в малой стойкости и 
склонности к взрывам при хранении и горении, что затрудняет их 
использование в двигателях. Только вещества с очень малой по¬ 
ложительной теплотой образования — тетранитрометан С (N 02 ) 4 — 
находят применение в ракетной технике. 

Дальнейшие работы по изысканию ракетных топлив повышенной 
эффективности обеспечены сейчас значительно лучше, чем раньше, 
так как появились более или менее точные таблицы термодинами¬ 
ческих свойств продуктов сгорания. Это позволяет выбирать расчет- 
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Таблица 4.9 


Вещества, обладающие положительной теплотой образования 


Наименование 

Химическая 

Теплота образования 

Удельный вес 

вещества 

формула 

ккал 1 г- 
мол 

ккал] кг 

кг\л 

і 

Атомарный водород 

Н 

51,6 

51 500 


Атомарный кислород 

О 

58,6 

3 640 

— 

Озон 

Оз 

35,0 

730 

1,71 при — іоо ѵ 

Ацетилен 

С 2 Н 2 

54.85 

2 120 

0,618 при—81,5°С 

Тетранитрометан 

С(Ш 2 ) 4 

8,80 

і 

45 

1,65 при — 15°С 

Моноокись фтора 

ОР 2 

5,50 

102 

1,53 при —145° 

Гидразин 

Ы 2 Н 4 

12,05 

376 

1.01 при —15" 

Диметилгидразин 

(несимметричный) 

(СН 3 ) 2 

11,28 

187 

0,83 при —15°- 


ным путем, не прибегая к трудноосуществимым и дорогим опытам 
наиболее эффективные комбинации компонентов топлива. Однакс 
как показывают расчеты, химические топлива имеют ясно ощути 
мый предел удельных тяг порядка 380—400 кгсекікг. 

3. ЭНЕРГИЯ ЯДЕРНЫХ РЕАКЦИИ И ЕЕ ИСПОЛЬЗОВАНИЕ 
В РАКЕТНЫХ ДВИГАТЕЛЯХ * 

Ядро атома и дефект массы 

Дальнейшее и весьма существенное увеличение удельной тяги 
ракетного двигателя может быть достигнуто путем использование 
энергии ядерных реакций, или так называемой атомной энергии. 

Ядерные реакции в противоположность химическим реакция*; 
происходят так, что они изменяют строение атомов и их ядер. 

Если предельно схематизировать строение атома, то можно ска 
зать, что его ядро состоит из тяжелых, имеющих относительно боло- 
шую массу частиц двух видов: протонов и нейтронов. Протон — 
это заряженная положительно частица, масса которой почти рав 
няется массе атсма водорода. Нейтрон, как показывает само назва¬ 
ние, вообще не имеет заряда, масса его также близка к массе ато¬ 
ма водорода. Суммарное число протонов и нейтронов, содержащих¬ 
ся в ядре, называется массовым числом ядра. 


* Г. С. Сезерл ан д т Новейшие достижения в космической ракетной тех¬ 
нике, АН5 Лоигпаі, т. 29, № 10, октябрь 1959 г. и библиография к статье. 
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При образовании ядра атома из свободных протонов и нейтро¬ 
нов, так же как и при образовании молекул из атомов, выделяется 
энергия. Выделение энергии обусловлено тем, что ядра элементов 
представляют собой устойчивую систему, связанную внутриядерны¬ 
ми силами, возникновение которых при образовании ядра должно 
сопровождаться уменьшением потенциальной энергии системы. 

Энергию образования ядра наиболее удобно вычислять, поль¬ 
зуясь принципом эквивалентности массы и энергии, открытым 
А. Эйнштейном. Согласно принципу эквивалентности энергия и мас¬ 
са связаны между собой соотношением 

Е=тс 2 , (4.7) 

где іГ— энергия; 

т — масса; 

скорость света, равная приближенно 3-10 8 м/сек. 

Энергия, эквивалентная массе в 1 кгсекѴм, составляет 9 • ІО 16 кем- 
При пересчете в единицы тепла на 1 кг веса это дает 

.—-— = 2,15* ІО 13 ккал/кг. 

9,81-427 

Из принципа эквивалентности массы и энергии следует, что вза¬ 
имодействие элементарных частиц ядра, образующих устойчивый 
(с отрицательной потенциальной энергией) атом, сопровождается 
уменьшением их массы по сравнению с массой этих же частиц, уда¬ 
ленных на расстояние, исключающее взаимодействие между ними. 
Это уменьшение массы Ат при ядерных реакциях носит название 
дефекта массы и может быть определено экспериментально. По со¬ 
отношению (4.7) убыль энергии системы, а значит, величина выде¬ 
лившейся при этом энергии 

Е — Атс 2 . 


Ядерные реакции 

Энергия образования, а следовательно, и дефекты массы различ¬ 
ных ядер различны. Поэтому принципиально возможны ядерные 
реакции, которые приводят к образованию ядер с большим дефек¬ 
том массы, чем исходные ядра. При этом вновь образованные ядра 
будут более устойчивыми. Энергия, выделяющаяся при образовании 
нового ядра, эквивалентна разности дефектов масс для вновь обра¬ 
зованных и исходных ядер. 

Ядерные реакции проходят по-разному при участии в них раз¬ 
личных элементов. Оказывается, что наибольшим дефектом массы 
обладают ядра атомов элементов, расположенных в средней части 
периодической системы Менделеева. Именно у этих элементов ядра 
атомов наиболее устойчивы. 

12 П41 
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Выделение ядерной энергии возможно получить двумя путями. 
Первый путь — разложение ядер тяжелых элементов (располагаю¬ 
щихся в конце таблицы Менделеева) с образованием более легких 
элементов, которое сопровождается большим дефектом массы. Вто¬ 
рой путь — синтез относительно тяжелых ядер из ядер легких эле¬ 
ментов, который также сопровождается большим дефектом массы. 
В первом случае мы имеем дело с реакциями деления ядер тяже¬ 
лых элементов, а во втором — с так называемыми термоядерными 
реакциями . 

Наиболее легко осуществляются реакции деления ядер атомов 
элементов, имеющих большие массовые числа. Оказывается, что 
чем больше массовое число ядра тяжелого элемента, тем менее 
устойчиво ядро, тем большей склонностью к распаду оно обладает. 
Именно тяжелые ядра элементов обладают свойством радиоактив¬ 
ности, которая характеризуется излучениями, возникающими при 
делении ядра. 

Однако для получения большого и постоянного выхода, энергии 
при реакциях деления необходимо искусственно возбуждать ядра. 
Величина энергии возбуждения сама по себе должна быть значи¬ 
тельна; кроме того, возбуждающая частица, несущая необходи¬ 
мую энергию, должна проникнуть в ядро. Для интенсивного воз¬ 
буждения ядер мало пригодны заряженные частицы, так как боль¬ 
шую часть своей энергии они теряют на преодоление сил электриче¬ 
ского поля самого ядра. Наиболее подходящими частицами для воз¬ 
буждения ядра являются не имеющие заряда нейтроны. 

Для поддержания непрекращающейся реакции деления или не¬ 
обходимо иметь посторонний источник испускания нейтронов, обла¬ 
дающих нужным запасом энергии, или сама ядерная реакция долж¬ 
на являться источником нейтронов для возбуждения все новых и 
новых ядер. Именно в результате осуществления цепной ядерной 
реакции деления стало возможным практическое использование 
энергии тяжелых ядер. 

Энергия, освобождающаяся при делении атомных ядер, может 
быть выделена как в реакциях взрывного характера (атомная бом¬ 
ба), так и в управляемых цепных реакциях, осуществляемых в так 
называемых атомных котлах. 

Что касается термоядерных реакций, то техническое их освоение 
сталкивается с еще более серьезными трудностями. Условия про¬ 
текания термоядерных реакций требуют наличия колоссальных 
температур, соизмеримых с внутризвездными температурами. 

В настоящее время практическое значение с энергетической точ¬ 
ки зрения имеют термоядерные реакции взрывного характера (водо¬ 
родная бомба). Источником высокой температуры для возбуждения 
таких реакций является взрывная цепная реакция деления (атом¬ 
ный взрыв). Управляемые термоядерные реакции с непрерывным 
выделением энергии находятся в стадии первоначальных научно-. 
исследовательских разработок. 
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Каждая ядерная реакция характеризуется своим энергетическим 
эффектом. За меру его принимается дефект массы, который выра¬ 
жается в долях $ от первоначальной массы активного вещества. 
Значение б очень невелико: оно меньше относительного дефекта при 
образовании ядер элементов, так как определяется разностью де¬ 
фектов масс ядер, полученных в результате реакции, и исходных 

ядер. Так, для реакции деления ядер урана иЦ** величина 
6 = 0,000731. 

Термоядерные реакции характеризуются большим дефектом 
массы. Для реакции образования гелия из лития и водорода ІЛз+ 
4-Ні— >2Нег величина 5=0,00232, для реакции превращения водо¬ 
рода в гелий 4НІ Негб = 0, 00715. 

Однако даже при таких незначительных дефектах масс ввиду 
огромной величины энергии, соответствующей единице массы, вы¬ 
ход энергии К 0 будет очень большим. В соответствии с уравнением 
(4./) величина /С 0 =2,15« 10 13 6дтсал/кг. Для указанных реакций 
будем и меть: _ 

Реакция К 0 в ккал\кг 


Деление урана 
11 + Нр- 2Не \ 

4Н{ -* Не| 

Для ядерной энергетики будущего, в том числе и для будущей ра¬ 
кетной техники, особый интерес представляет термоядерная реак¬ 
ция Н? + Ні— »Не 2 - В этой реакции исходным веществом является 

тяжелый изотоп водорода Н?> т. е. водород, содержащий в своем 
ядре, кроме протона, один нейтрон и имеющий поэтому атомный вес 
в два раза больший, чем у обычного водорода. Этот изотоп водоро¬ 
да носит название тяжелого водорода, или дейтерия. Дефект массы 
указанной реакции достаточно велик — он составляет 0,0059, т. е. 
К а = 1,265 -10 11 ккал! кг. В то же время дейтерий довольно широко 
распространен в природе. Так, в одном килограмме обычной воды 
содержится 0,037 г дейтерия с запасом энергии в 460* ІО 4 ккал. 
Таким образом, 1 кг воды по запасу энергии в находящемся в нем 
дейтерия эквивалентен 450 кг нефти. В настоящее время дейтерий 
извлекается из обычного водорода с относительно малыми затрата¬ 
ми. Стоимость получения 1 кг дейтерия составляет всего 1 % от сто¬ 
имости эквивалентного по запасу энергии количества угля. 

* При записи ядерных реакций используются условные обозначения, раскры¬ 
вающие строение ядра. Верхний индекс у символа элемента обозначает массовое 
число, нижний индекс указывает на число протонов в ядре, т. е. порядковый но¬ 
мер элемента в периодической системе Д. И. Менделеева. 


1.57.1010 
5.00.10Ю 

1.54.1011 
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Ядерные ракетные двигатели 

Использование энергии ядерных реакций в ракетных двигателях 
возможно различными способами. В так называемых ядерных ра¬ 
кетных двигателях (ЯРД) энергия ядерных реакций, выделяющая¬ 
ся в ядерном реакторе, поглощается каким-либо рабочим телом в 
виде энергии теплового движения частиц рабочего тела. Последую¬ 
щее преобразование этой энергии в кинетическую энергию отбрасы¬ 
ваемых частиц и создание тяги осуществляется, как и в обычных 
ракетных двигателях, в сверхзвуковом сопле. 

В качестве рабочего тела ЯРД должно быть выбрано вещество 
с хорошими термодинамическими свойствами, т. е., как было пока¬ 
зано выше, вещество с малым числом атомов в молекуле и возмож¬ 
но меньшим молекулярным весом. Таким веществом (из возможных 
для использования) является в первую очередь водород Н 2 , затем 
идут аммиак ІЧН 3 , вода Н 2 0, гидразин Ы 2 Н 4 , весовые теплоемко¬ 
сти которых также сравнительно высоки. 

Данные о количестве К 0 в ккалікг , аккумулированного в 1 кг 
рабочего тела, состоящего из различных веществ, при темпера¬ 
туре 4000 и 6000° абс. приведены в табл. 4. 10. Там же приведены 

количества активного вещества О а (урана ПІі 5 или плутония 

Ріа!* 9 ) необходимого для нагревания 1 кг рабочего тела до соот¬ 
ветствующих температур. 

Как показывают эти данные, расход, активного вещества — но¬ 
сителя ядерной энергии — очень мал, так что термодинамические 
свойства вещества, участвующего в процессе расширения, и удель¬ 
ная тяга, развиваемая ядерным горючим в ракетных двигателях, 
целиком определяются типом рабочего тела, максимальной тем¬ 
пературой его нагрева и перепадом давлений в ракетном дви¬ 
гателе. 

Величины удельной тяги, достигаемой на различных рабочих те¬ 
лах при различных температурах и различных перепадах давлений, 
приведены в табл. 4.10. Удельные тяги рассчитаны с учетом диссо¬ 
циации при нагреве рабочего тела, рекомбинации продуктов сгора¬ 
ния в процессе течения по соплу и при расширении от максимально¬ 
го давления до давления на срезе сопла, равного 1 кгісм 2 при работе 
двигателя на земле. Данные о величинах удельной тяги говорят о 
том, что при ограниченной до 4000° абс. температуре высокие зна^ 
чения удельной тяги могут быть получены при использовании в ка¬ 
честве рабочего тела водорода. Однако удельный вес жидкого водо^ 
рода при температуре кипения равен всего 0,07 кгіл , что резко ухуд¬ 
шает весовые качества ракеты. Более высокие удельные тяги, чем 
развиваемые на химических топливах, можно получить на рабочих 
тёдах, имеющих удовлетворительные удельные веса и содержащих 
относительно большое количество водорода, а именно на жидком 
аммиаке, гидразине и воде. 
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Таблица 4.10 


рабочее 

тело 


Максимальная температура нагрева 4000° 

абс. 


Отношение давлений 100:1 

Отношение давлений 50: 1 

го 

Ъі 

О? 

* 

Оа 

кгікг 

ГО 

_ ^ го 

00 

^ § 

О а 

кгікг 

00 

о ъ* 

л ^ 

^ * 

4-2. 

ОЙ 

^00 

0. * 

Водород 

20 662 

1,31-10-6 

1095 

77 

22 365 

1,42-10-6 

1063 

75 

Кислород 

1430 

9,10-10-8 

277 

316 

1551 

9,90-10-8 

266 

303 

Азот 

1233 

7,86-10-8 

267 

216 

1241 

7,90-10-8 

256 

207 

Вода 

4 459 

2,84-10-7 

409 

409 

4 989 

3,18-10-7 

395 

395 

Аммиак 

5 474 

3,48-10-7 

513 

350 

5 850 

3,72-10-7 

517 

352 

Гидразин 

3175 

2,03-10-7 

459 

і 

і 

463 

3 350 

2,13-10-7 

457 

462 


Продолжение 


Рабочее 

тело 


Максимальная температура нагрева 6000° 

абс. 


Отношение давлений 100 :1 

Отношение давлений 50: 1 

00 

* 

Оа ; 

кгікг 

00 

1 

ГО 

о, * 

00 

* § 

Оа 

кгікг 

00 

о ье 
- 

Ь-З. 

о Ь» 

~^оо 

Водород 

60 931 

3,87-10-6 

1550 

109 

67 802 

4,32-10-6 

1544 

108 

Кислород 

4497 

2,87-10-7 

399 

455 

4 914 

3 л 2-10-7 

381 

433 

Азот 

2 620 

1,67-10-7 

372 

301 

2 925 

1,86-10-7 

361 

287 

Вода 

14040 

8,92-10-7 

683 

683 

15 356 

9,80-10-7 

663 

663 

Аммиак 

14 763 

9,50-10-7 

779 

530 

16 379 

1,04-10-6 

759 

517 

Гидразин 

10300 

6,56-10-7 

685 

692 

11566 

7,35-10-7 

688 

696 


Примечания. 1. Данные таблицы рассчитаны при одинаковом во 
всех случаях давлении на срезе сопла, равном 1 кг]см 2 . 

2. Затрата тепла на нагрев рабочего тела Ко ккал/кг определена, 
с учетом теплоты испарения жидкого рабочего тела. 

3. Удельные тяги Р уД оѵ кгсек\л рассчитаны при удельном весе, 
который имеет рабочее тело при нормальной температуре кипения. 
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Ьстественно, что повышение температуры нагрева рабочего тела 
до 6000° абс., т. е. до температуры, значительно превышающей сов¬ 
ременные возможности конструкции ракетных двигателей, приводит 
к резкому увеличению удельных тяг. 

Задача создания ядерного ракетного двигателя (ЯРД) значи¬ 
тельно труднее, чем задача создания стационарных атомных энер¬ 
гетических установок или двигателей других типов (в частности, 
ВРД), в которых применение ядерного горючего является целесо¬ 
образным даже без заметного увеличения обычных для этих дви¬ 
гателей температур рабочего тела. 

Первой проблемой, возникающей при создании ракетного дви¬ 
гателя, является организация теплообмена, в процессе которого 
энергия от ядерного горючего будет передаваться рабочему телу. 

Другая проблема, относящаяся к использованию ядерной энер¬ 
гии, заключается в том, что для протекания ядерных реакций деле¬ 
ния необходимо наличие некоторой минимальной (критической) мас¬ 
сы. Это требование объясняется тем, что размеры атомного ядра 
очень малы (поперечное сечение ядра равно примерно ІО -24 см 2 ) и 
для обеспечения достаточно большой вероятности столкновения ней¬ 
трона с ядром необходимо иметь значительную длину пути, который 
нейтрон должен проходить в активном веществе. 

Величина критической массы и соответствующего критического 
объема зависит от вида активного вещества и условий протекания 
ядерных реакций. 

Таким образом, запас ядерного горючего на ракетном двигателе 
отнюдь не определяется теми мизерными количествами, которые 
приведены в табл. 4. 10 и подсчитаны на основании баланса энер¬ 
гии. Этот запас определяется по крайней мере величиной критичес¬ 
кой массы. Можно ожидать также, что размеры и вес ядерного ре¬ 
актора придется увеличивать дополнительно с целью получения 
необходимой поверхности теплопередачи. 

В ядерных ракетных двигателях принципиально возможно при¬ 
менение реакторов трех типов: с твердым, газообразным и жидким 
(расплавленным) ядерным горючим. 

Простейшая схема ЯРД с реактором на твердом ядерном горю¬ 
чем представлена на фиг. 4. 4. 

Жидкое рабочее тело (пассивная масса) размещается в баке /. 
Насосом 2 оно подается через охлаждающее межрубашечное про¬ 
странство 4 в камеру двигателя. Дозировка расхода рабочего тела 
осуществляется прибором управления 3. 

Пройдя через головку 6 камеры, рабочее тело вступает в кон¬ 
такт с пакетом 5 твердых тепловыделяющих элементов. 

Тепловыделяющие элементы такого ЯРД состоят из делящегося 
урана, заключенного в оболочку из материала с высокой темпера¬ 
турой плавления. Максимальная температура нагрева рабочего 
тела ограничена температурой плавления материалов оболочки. 
Наиболее тугоплавкими материалами являются графит (темпера- 


3. Использование энергии ядерных реакций 


183 


тура сублимации около 4000°), карбиды тантала (температура плав¬ 
ления около 3900° С) и вольфрама (температура плавления около 
3400°С). Но даже в случае применения таких материалов темпе¬ 
ратура нагрева рабочего тела с учетом падения температуры в про¬ 
цессе теплопередачи и необходимости некоторого запаса ограниче¬ 
на, например 2800° абс. в случае применения вольфрама. При этих 



Фиг. 4. 4. Схема ядерного ракетного двигателя с пакетом 
твердого ядерного горючего. 

/—бак с жидким рабочим телом, 2—насос, 3—прибор управления 
подачей рабочего тела, 4 —охлаждающий тракт, 5—пакет твердого 
ядерного горючего, 6 —головка с форсунками. 


температурах нагрева ЯРД может дать удельную тягу, более высо¬ 
кую, чем ЖРД на химических топливах, только в случае использо¬ 
вания в качестве рабочего тела водорода. 

По данным иностранной печати через несколько лет возможно 
создание ЯРД на водороде с удельной тягой около 800 кгсекікг и 
весом (реактор с защитой, система подачи и сопло) порядка 35— 
50 кг на 1 т тяги. 

Более высокие температуры нагрева рабочего тела, а следова¬ 
тельно, и более высокие удельные тяги могут быть достигнуты при 
использовании в ЯРД реактора на газообразном ядерном горючем. 

В этом случае в ядерный реактор из отдельных емкостей пода¬ 
ются рабочее тело и ядерное горючее, которые смешиваются в ре¬ 
акторе. При достижении критических условий в реакторе начинают 
протекать ядерные реакции. Тепло ядерных реакций непосредствен¬ 
но передается рабочему телу. Поэтому величина развиваемых тем¬ 
ператур не ограничена температурой плавления материалов тепло¬ 
выделяющих элементов, как это имеет место в ядерных реакторах 
на твердом горючем, и может достигать весьма высоких значений. 
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ограниченных условиями охлаждения стенок реактора, которые бу¬ 
дут нагреваться в основном за счет чрезвычайно интенсивного теп¬ 
лового излучения. При этом находящееся в реакторе ядерное горю¬ 
чее окажется в газообразном состоянии. Реализация подобной ло¬ 
гически возможной схемы ЯРД по данным цитируемого источника 
будет встречать многочисленные трудности. Главные из них: боль¬ 
шие размеры реактора и необходимость удержания от уноса пото¬ 
ком рабочего тела в сопло и за пределы двигателя ядерного горю¬ 
чего. Последнее мыслимо, например, путем создания в активной 
зоне реактора сильного магнитного поля, удерживающего ионизиро¬ 
ванные тяжелые атомы ядерного горючего, или путем создания поля 
центробежных сил, хорошо удерживающего тяжелые атомы ядер¬ 
ного горючего и не препятствующего легким атомам рабочего тела 
покидать активную зону. Что касается критических размеров ядер¬ 
ного реактора на газообразном горючем, то ранние расчеты да¬ 
вали совершенно недопустимые для использования в ЯРД раз¬ 
меры, а именно: шаровой реактор должен был иметь радиус в 
120 м при давлении в реакторе, равном 100 кг!см 2 . Более позд¬ 
ние расчеты, учитывающие использование отражателя нейтро¬ 
нов в виде слоя тяжелой воды, дают критический диаметр шаро¬ 
вого реактора, равный 1 м , при давлении в реакторе 70 кгісм 2 и 
температуре 17 000° абс. Количество урана Ц 235 , необходимое для 
действия такого реактора, составляет по этим расчетам около 2 кг. 

Возможной промежуточной схемой ЯРД является двигатель с 
реактором на жидком (расплавленном) ядерном горючем. 

Разобранная схема ЯРД на твердом горючем показывает, что 
проблема использования ядерной энергии в ракетных двигателях 
заключается прежде всего в разрешении вопросов теплопередачи, 
а также в создании малогабаритных и относительно легких реакто¬ 
ров, способных работать при высоких температурах. Успешное ре¬ 
шение этих задач могло бы привести к созданию комбинированных 
ракетных двигателей с предварительным нагревом компонентов хи¬ 
мических топлив в ядерном реакторе. Примерная схема такого дви¬ 
гателя приводится на фиг. 4. 5. 

В этих двигателях компоненты химического топлива, располо¬ 
женные в баках 1 и 6, перед поступлением их в камеру сгорания 
нагреваются в ядерных реакторах 3 до возможно большей темпера¬ 
туры. При этом компоненты топлива поглощают много тепла не 
только в результате нагрева и испарения, но также разложения 
сложных компонентов (например, НЫОз, С2Н5ОН, керосина и т. д.) 
на более простые вещества (СН 4 , С2Н2, СООН и т. д.). В таких 
смешанного типа двигателях возможно применение также и других 
топлив, например на основе воды и металла. Испаренные 
и нагретые компоненты поступают в камеру двигателя 7, где проис¬ 
ходит их сгорание и расширение. В результате предварительного 
нагрева компонентов и последующего их сгорания развивается 
удельная тяга более высокая, чем та, которая была бы получена на 
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неподогретых компонентах. Камера двигателя охлаждается одним 
из компонентов до поступления его в ядерный реактор. 

Так как в результате предварительного нагрева компонентов 
значительно повышается температура в камере, продукты сгорания 
химических топлив, используемых в ядерном ракетном двигателе 
такого рода, могут при правильном выборе компонентов топлива 
обладать хорошими термодинамическими свойствами. 



Фиг. 4.5. Схема жидкостного ракетного двигателя на химическом топливе с по¬ 
догревом компонентов в ядерном реакторе. 

/—бак с окислителем, 2— турбонасосный агрегат, 3 —ядерные реакторы для подогрева 
и испарения компонентов химического топлива, 4 —трубопроводы подачи паров компонентов 
в камеру, 5 —трубопроводы циркуляции жидкого окислителя в системе охлаждения камеры, 

6 —бак с горючим, 7—камера двигателя. 


Для ограничения максимальной температуры в камере двигате¬ 
ля горючее можно подавать не в головку камеры сгорания, а вдоль 
сопла камеры с таким расчетом, чтобы за счет химических реакций 
термодинамическая температура нигде не превышала заданной ве¬ 
личины. В частности, подбором закона подвода компонента по дли¬ 
не сопла можно достичь постоянства термодинамической темпера¬ 
туры газов при движении их в сопле, т. е. так называемого изотер¬ 
мического расширения в сопле. 

Ионный и фотонный ракетные двигатели 

В настоящее время на страницах печати усиленно обсуждаются 
возможности создания ракет с двигателями новых, еще не создан¬ 
ных типов, а именно с плазменным, ионным и фотонным ракетны¬ 
ми двигателями. Двигатели этих типов позволят в перспективе по¬ 
лучать очень большие удельные тяги. Мысль о создании этих дви¬ 
гателей могла появиться только после изучения и освоения ядерных 
реакций. Рассмотрим предположительные схемы этих двигателей и 
их энергетические возможности. 

В плазменном ракетном двигателе рабочее тело разогревается 
с помощью мощной электрической дуги с высокой плотностью тока 
до очень высокой температуры (свыше 10 000° абс.). При этой тем¬ 
пературе происходит практически полная ионизация всех частиц, 
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попадающих в зону действия дуги, т. е. создание так называемой 
плазмы, по имени которой и получил свое название такой двига¬ 
тель. Расширение рабочего тела и создание тяги осуществляется в 
сопле. По данным иностранной печати можно ожидать от таких 
двигателей удельной тяги 1000—1200 кг сек/кг при коэффициенте 
полезного действия 50%. При создании его возникает очень много 
трудностей, связанных с высокой температурой и эрозией электро¬ 
дов, охлаждением и т. д. В связи с тем, что в плазменном ракетном 
двигателе для создания тяги используется электрическая энергия, 
этот двигатель относят к группе так называемых электрических ра¬ 
кетных двигателей. 



Фиг. 4.6. Принципиальная схема ионного ракетного 

двигателя. 

/—бак с запасом рабочего тела, 2 —генератор заряженных 
частиц — ионов, 5—атомная электростанция, 4 —ускоритель 
заряженных частиц, 5 —электрическая обмотка, создающая 
ускоряющее электромагнитное поле. 


Ионный двигатель основан на том, что ускорение отбрасываемых 
частиц, необходимое для создания силы тяги, производится воз¬ 
действием на них электростатического или электромагнитного поля. 
Для этого ускоряемые частицы должны иметь электрический заряд, 
т. е. быть ионизированными. Отсюда и происходит название ионного 
двигателя. Ионный двигатель в принципе должен состоять из трех 
основных частей (фиг. 4. 6): генератора заряженных частиц 2, уско¬ 
рителя заряженных частиц 4 с обмоткой 5 и электростанции 3, вы¬ 
рабатывающей электрическую энергию, необходимую для создания 
и разгона ионизированных частиц. Как видно из описания, ионный 
ракетный двигатель может быть также причислен к группе элек¬ 
трических ракетных двигателей. 

Необходимые для работы ионного двигателя заряженные части¬ 
цы могут быть получены различными способами. Наиболее извест¬ 
ным является ионизация атомов некоторых веществ при их нагреве, 
при этом ионизируемые вещества должны иметь низкую энергию 
ионизации. Таким веществом является, например, цезий, у ко¬ 
торого энергия ионизации составляет всего около 4 эв (примерно 
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85 ккал/г-мол или 650 ккал/кг). Ионизация цезия (присоединение к 
атому цезия электрона) осуществляется при нагреве его паров на 
поверхности раскаленной вольфрамовой сетки. По данным ино¬ 
странной печати при температуре сетки около 1500° абс. происходит 
почти полная ионизация атомов цезия при плотности ионного тока 
до 100 маісм 2 . 

Полученные тем или иным способом заряженные частицы по¬ 
ступают в ускоритель 4 , где они разгоняются электромагнитным по¬ 
лем, создаваемым обмоткой 5 или системой плоских электродов, 
ускоряющих и фокусирующих поток ионов (на фиг. 4.6 не пока¬ 
заны). 

При истечении отрицательных ионов цезия в ускорителе и гене¬ 
раторе ионов образуется положительный пространственный заряд, 
который препятствует разгону ионов в ускорителе. Он должен быть 
нейтрализован путем интенсивного выделения электронов каким- 
либо специальным устройством. 

Изменение количества движения разгоняемых частиц приводит 
к возникновению реактивной силы, приложенной к обмотке или к 
плоским электродам ускорителя, которая передается корпусу дви¬ 
гателя. 

Кинетическая энергия заряженной частицы, прошедшей разность 
потенциалов ІІ в , составит іеі/ эѳ , где і — число электронных заря¬ 
дов иона. Кинетическая энергия таких частиц составит в тепловых 
единицах 23,07/С/ ккаліг-мол. 

Произведем элементарные расчеты, которые позволят оценить 
некоторые основные свойства ионного ракетного двигателя. Расчет 
будем вести исходя из того, что в генераторе ионов все частицы 
оказываются однократно ионизированными (/=1). В этом случае 
кинетическая энергия грамм-моля ионизированного газа, имеющего 
на выходе скорость хю а , составит 

тѵг 

-—==23,07 ІІ ккал^-мол. 


Учитывая далее, что ионизируются, как правило, атомарные 
газы, атомный вес которых обозначим через А, и что масса т 

сек* 

одного грамм-моля ионов составит-, вычислим ско- 

9,81 м 

ростъ истечения ионов 

■ш ;1 = 2- 23, 07-427І/ — ==2-23,07-427 — 9,81-10 3 = 1,93- ІО 8 — • 

т А А 


ъѵ а — 13,9- ІО 3 



Ц_ 

А 


місек =13,9 


и 


км/сек. 


ИЛИ 


А 
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Как видно из полученного выражения, скорость истечения ионов 
пропорциональна ІЛА. 

Удельная тяга ионного ракетного двигателя составит, как 
обычно, 

Я ѵд =^ = 1,415- ІО 3 1/ — кг секIкг. 
уі 2о V А 

Для получения больших удельных тяг необходимо или увеличи¬ 
вать напряжение электрического поля, создаваемого в ускорителе, 
или уменьшать атомный вес используемых ионов. 

Полная тяга ионного ракетного двигателя будет составлять 

где О — секундный расход ионов. 


Определим теперь затрату мощности, необходимую для сообще¬ 
ния 1 кг ионов скорости Х0 а * Она составит 

...2 ( 13 , 9 - 103 ]/ 

^а_ в \_ V А ) _ Ц іф 7 кгм 

2^о 2^о А кг 

При расходе ионов О кг/сек необходимая мощность N составит 


Ы= 


01 

102 


кет , 


а при расходе ионов в 1 кг/сек 


Л/' 



квтікгісек. 


Полная затрата мощности на работу ионного двигателя должна 
быть большей, так как, во-первых, некоторое количество энергии 
необходимо затратить для ионизации рабочего тела, а во-вторых, 
часть работы электромагнитного поля, ускоряющего ионы, будет 
затрачиваться на бесполезное для создания силы тяги увеличение 
скорости беспорядочного теплового движения ионов. 

Если через 2; обозначить коэффициент, учитывающий дополни¬ 
тельную затрату мощности вследствие указанных причин, то общая 
мощность, затрачиваемая на ускорение 1 кг ионов в 1 сек., 
составит 

7Ѵ'=С10 5 квтікгісек . 


3. Использование энергии ядерных реакций 


189 


Определим теперь мощность, необходимую для создания ион¬ 
ным двигателем тяги Р кг. При удельной тяге Р уд расход рабочего 
тела составит 


0 =-^- = 
Р уд 


и расход мощности 
N=0^ = СЮ 5 




1,415-103 1/ 


= 70 Р 


/т 


1,415 


/т 


С кет. 


Затрата мощности на создание 1 кг тяги будет равна 


ІѴ" = 70^/ квт/кг , 


а если не учитывать затрату энергии на генерацию ионов и указан¬ 
ные выше потери (т. е. считать ^=1), то 


УѴ" = 70 ~ квт/кг. 

Мощность, затрачиваемая на создание 1 кг тяги, прямо пропор- 

і/ТТ" 

циональна I/ и, следовательно, пропорциональна удельной тяге 

двигателя. Таким образом, меньший расход рабочего тела, который 
будет иметь место при повышении удельной тяги, требует увеличе¬ 
ния мощности электростанции ионного ракетного двигателя. 

Для этого чтобы оценить основные свойства ионных двигателей, 
проведем некоторые элементарные расчеты, воспользовавшись при¬ 
веденными выше формулами без учета затраты мощности на иони¬ 
зацию и потери на увеличение энергии теплового движения частиц. 
Результаты этих расчетов приведены в табл. 4. И. 

Приведенные данные говорят о том, что тип рабочего тела, осо¬ 
бенно атомный вес его, в принципе сказываются только на напря¬ 
жений потребляемого тока. Затрата мощности (следовательно, 
мощность электростанции) и расход массы рабочего тела находят¬ 
ся в прямой зависимости от удельной тяги двигателя. При возраста¬ 
нии удельной тяги в 10 раз расход рабочего тела уменьшается в 
10 раз, а затрата мощности возрастает в 10 раз. 

Следовательно, основные свойства ионного ракетного двигателя 
таковы, что он наиболее выгоден для создания малых абсолютных 
тяг (единицы кг) при очень больших удельных тягах или при весь¬ 
ма больших скоростях истечения. 
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Таблица 4. И 


Параметры ионного 
двигателя 


Рабочее тело — 
однократно иони¬ 
зированные атомы | 
водорода 
(/=1; А = 1) 


Рабочее тело — 
однократно иони¬ 
зированные атомы 
цезия 

(/ = 1; А = 133) 


* 


* 

го 







* 

ГО 

* 

5* 

* 

С 

5 

О 

о 

О 

о 

о 

о 

Г—1 

Г—1 

II 

>» 

II 

>> 





«о 

го 

* 


<о 

Ъі 


О 

о 

о 


1=1 

>» 


Необходимое напряжение электриче¬ 
ского поля Ц в в 

0.5 

50 

66,5 

6 650 

Затрата мощности ЛГ на разгон 

1 кг (сек ионов в кет 

5 000 

500 000 

5000 

500000 

Затрата мощности М", необходимая 
для получения тяги в 1 кг, в кет 

50 

500 

50 

і 

500 

Расход рабочего тела О, необходи¬ 
мый для создания тяги в 100 кг, в 
кг)сек 

0.1 

0,01 

0.1 

0,01 

Необходимая мощность электростан¬ 
ции N , используемой для разгона 
ионов в двигателе тягой 100 кг, в кет 

5 000 

50 000 

5000 

50000 


Двигатели такого типа являются желательными только для 
управляемых космических полетов будущего, которые должны бу¬ 
дут осуществляться при очень больших 
скоростях полета. Только при этих ус¬ 
ловиях полета ракетные двигатели с 
большой скоростью истечения будут ра¬ 
ботать с достаточно высоким внешним 
коэффициентом полезного действия 
(см. разд. 3 гл. I). 

.Источником электрической энергии 
для генерирования и разгона ионов 
может явиться атомная или солнечная 
электростанция. Получение электриче¬ 
ского тока на основе ядерной или 
солнечной энергии может быть осуще¬ 
ствлено по замкнутому термодинами¬ 
ческому циклу, в результате которого 
турбина приводит в действие электрогенератор того или иного типа, 
или непосредственно превращением тепловой энергии в электриче¬ 
скую с помощью термоэлектрических батарей. По данным цити- 






Фиг. 4. 7. Принципиальная схе¬ 
ма фотонного двигателя. 

/—камера, в которой протекает 
термоядерная ' реакция, 2 —защита 
стенок камеры, 3 —прозрачная стен¬ 
ка камеры. 
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пуемой статьи при значительных мощностях (порядка десятков ки¬ 
ловатт и выше) наименьший удельный вес будут иметь установки 
с ядернымн реакторами и турбоэлектрогенераторами. 

На фиг. 4.7 приведена схема фотонного двигателя. Она выгля¬ 
дит крайне упрощенно, так как мы не имеем сейчас возможности 
говорить о путях воплощения этой схемы в реальную конструкцию. 
В принципе же фотонный двигатель представляет собой камеру /, 
в которой какое-либо рабочее тело нагревается до очень высокой 
температуры — порядка десятков и сотен миллионов (ІО 7 — ІО 8 ) гра¬ 
дусов Кельвина—за счет протекания термоядерной реакции. 

Такая термоядерная реакция может возникать в результате 
разогрева рабочего тела с помощью мощного высококонцентриро¬ 
ванного электрического разряда или вследствие других ядерных 
процессов, протекающих с большим дефектом массы, а следователь¬ 
но, и с большим выделением энергии. Естественно, что стенки ка¬ 
меры 1 каким-либо способом, например за счет обмотки 2, создаю¬ 
щей электромагнитное поле, концентрирующее зону ядерной реак¬ 
ции в центре камеры, .должны быть защищены от воздействия 
высокой температуры. 

В камере 1 одна из стенок, например стенка 3, является прозрач¬ 
ной, способной пропускать через себя световое излучение. Поток 
световых электромагнитных волн или, иначе говоря, поток фотонов, 
вытекающий со скоростью света (т. е. со скоростью ^3* ІО 5 км/сек), 
создает реактивную силу и, следовательно, тягу двигателя. 

Сила реакции, вызванная излучением света, т. е. отбросом фото¬ 
нов, является причиной возникновения светового давления, которое 
теоретически и экспериментально было обнаружено академиком 
П. Н. Лебедевым еще в 1900 г. 

Эта сила реакции может быть вычислена следующим путем. 

Если количество движения фотона, покидающего через прозрач¬ 
ную стенку камеры двигателя, обозначить через 7, то общее коли¬ 
чество движения, которое будет унесено всеми N фотонами, излучае¬ 
мыми телом в единицу времени, будет равно ЬЫ. 

Число излучаемых фотонов N можно выразить через полную 
энергию светового излучения Ф и энергию единичного фотона е 
Очевидно, что ф 

УѴ=— . 

8 

Тогда полное количество движения, унесенное фотонами в единицу 
времени, составит 

Ш=Ф — . 

е 

Так как реактивная сила Р равна секундному количеству движения 
отбрасываемой массы, то 

Р= Ш= Ф — . 
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Если фотоны излучаются равномерно со всей поверхности, то силу 
тяги удобнее выразить через величину давления излучения р изл : 



5 г 


В выражения для силы тяги фотонного двигателя и давления из¬ 
лучения входит отношение количества движения фотона к его энер¬ 
гии Ыг , которое может быть найдено из следующих соображений. 
Приращение кинетической энергии движущегося тела связано с 
приращением количества движения следующим соотношением: 

(ттю). 

Применяя это выражение к летящему фотону и учитывая, что ско¬ 
рость фотона постоянна и равна скорости света с, получим диффе¬ 
ренциальное уравнение 

с1е=сс1Ь, 

интегрируя которое, находим 

8 == сЬ/-\-Су 

где С — постоянная интегрирования. При кинетической энергии е=0 
и количество движения /, = 0. Отсюда следует, чтоиС=0. Тогда 

. 1 1 

8 = СІ И -=- . 

8 С 


Воспользовавшись полученным соотношением, получим давление 
излучения 


где / = 


Ф 

5 


_ Ф Ь _ I 

Р изл с „ . ’ 

0 8 С 

представляет собой удельный поток излучения, т. е. по¬ 


ток, излучаемый телом в единицу времени с единицы поверхности. 
Если предположить, что раскаленные газы — продукты термоядер¬ 
ной реакции —являются абсолютно черным телом, то для подсчета 
удельного потока излучения /—/о можно воспользоваться уравне¬ 
нием Стефана—Больцмана 


/ 0 =5,67-10- 5 Г* эрг\сек см 2 . 


Давление излучения абсолютно черного тела р Изл0 составит 


нзлО 


5,67 -10 5 7^ 4 дин 
2,9979-ЮЮ см* 


= 1,927- ІО- 21 Т* кг)см* 


Как видно из полученного выражения, давление излучения р изл о 
ничтожно мало при низких температурах, но может достичь весьма 
больших значений при очень больших температурах, которые реаль- 
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но достижимы в настоящее время благодаря освоению термоядер¬ 
ных реакций. Так, если в зоне термоядерной реакции будет дости¬ 
гнута температура в 1 миллион градусов, то давление излучения 
абсолютно черного тела составит около 2000 кгісм 2 . Это даст воз¬ 
можность получить тягу двигателя, равную 2000 кг с 1 см 2 площади 
излучения фотонного двигателя. 

Если продукты термоядерной реакции действительно будут по 
своим свойствам аналогичны абсолютно черному телу, то давление 
излучения действительно сможет обеспечить необходимую величину 
тяги фотонного ракетного двигателя. Однако многие авторы считают, 
что газ, нагретый до высокой температуры, имеет малую плотность 
и не содержит в себе сложных (многоатомных) молекул, вследст¬ 
вие чего он не может иметь большой излучательной способности. 
Эти соображения частично подтверждаются расчетами и экспери¬ 
ментами по осуществлению управляемых термоядерных реакторов; 
ожидается, что при нагреве атомов водорода в них до температуры 
50-10 6 ° абс. интенсивность излучения их будет соответствовать 
интенсивности излучения абсолютно твердого тела, нагретого всего 
лишь до.5000° абс. Световое давление при такой интенсивности из¬ 
лучения составит всего 1,2 - ІО -6 кгісм 2 , т. е. очень малую величину. 

Таким образом, вопрос о возможности создания фотонного ракет¬ 
ного двигателя надо считать еще очень неясным. Столь же пробле¬ 
матичны и способы использования фотонного двигателя, так как он 
может быть эффективно применен на ракетных летательных аппа¬ 
ратах только при скоростях полета, близких к скорости света. 

Примечание. Все данные о топливах и их компонентах, приведен¬ 
ные в гл. IV, взяты из иностранных источников. 
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Глава V 

ПРОЦЕССЫ В КАМЕРЕ СГОРАНИЯ РАКЕТНОГО 

ДВИГАТЕЛЯ 

1. ГОРЕНИЕ В ЖРД 

Подготовительные процессы и горение топлива в камере ЖРД 

В камере сгорания ракетного двигателя протекают химические 
реакции горения, в результате которых значительная часть химиче¬ 
ской энергии топлива переходит в тепло и затрачивается на нагре¬ 
вание продуктов сгорания. 

Существует много доказательств того, что компоненты топлива, 
прежде чем вступить в реакцию, должны испариться и что горение, 
таким образом, происходит в газовой фазе. Вместе с тем имеются 
примеры протекания реакций в жидкой фазе, как, например, в слу¬ 
чае горения самовоспламеняющихся топлив и особенно в момент их 
воспламенения. Можно предположить, однако, что и в этом случае 
большая часть топлива вступает в реакцию только после испарения. 

Так или иначе, протекание химической реакции возможно толь¬ 
ко при соприкосновении молекул горючего и окислителя в необходи¬ 
мой для горения пропорции. Поэтому, чтобы осуществить горение 
жидких топлив, необходимо вначале образовать возможно более 
однородную смесь паров горючего и окислителя. 

Процесс создания такой смеси носит название смесеобразования . 

Физическая полнота горения топлива в камере определяется до¬ 
лей прореагировавших молекул горючего и окислителя; она зависит 
от качества предварительного смешения топлива в двигателе и от 
времени, которое отводится на процесс горения. При этом время, 
необходимое на завершение горения, будет тем меньше, чем лучше 
протекал подготовительный процесс смесеобразования. 

Так как в двигателе с данными параметрами время горения опре¬ 
деляется размерами (объемом) камеры сгорания, то улучшение сме¬ 
сеобразования позволяет уменьшить ее размеры. Уменьшать же раз¬ 
меры камеры сгорания выгодно, так как благодаря этому умень¬ 
шается вес двигателя и упрощается задача его охлаждения. 

Для оценки качества процесса смесеобразования используются 
два критерия. Первый критерий исходит из того, что совершенное 



1. Горение в ЖРД 


195 


горение топлива возможно только в том случае, если в каждой точке 
камеры имеется необходимое соотношение между компонентами 
топлива. При недостатке окислителя в каком-либо участке камеры 
ке будет использоваться полностью горючее, а при недостатке горю¬ 
чего— некоторое количество окислителя. 

Поэтому процесс смесеобразования должен происходить так, что¬ 
бы в каждой точке камеры устанавливалось необходимое соотно¬ 
шение между горючим и окислителем, или, как говорят, распределе¬ 
ние соотношения компонентов должно быть ( наиболее равномерным. 
В пределе при идеальном смесеобразовании в каждой точке должно 
быть то соотношение между окислителем и горючим, которое выбра¬ 
но для всего двигателя в целом. Это требование становится особенно 
важным потому, что продукты сгорания, образующиеся в различ¬ 
ных точках камеры сгорания, текут затем по соплу камеры в виде 
отдельных струек. Эти струйки очень слабо перемешиваются. Таким 
образом, если при образовании смеси горючего и окислителя не до¬ 
стигнуто равномерное распределение соотношения компонентов топ¬ 
лива, то возникшая неравномерность в значительной мере сохра¬ 
няется Ц'в процессе истечения, что приводит к физической непол¬ 
ноте горения и потере химической энергии. 

Второй оценочный критерий исходит из того, что в любом эле¬ 
ментарном объеме камеры должен одинаково интенсивно протекать 
процесс горения, для чего через каждую элементарную площадку 
поперечного сечения камеры должно проходить в единицу времени 
одинаковое количество топлива или продуктов его сгорания. 

Количество топлива, проходящее в секунду через элементарную 
площадку поперечного сечения, носит название расходонапряженно¬ 
сти, обозначается г и выражается в гісм 2 сек или кг/м 2 сек. 

Следовательно, можно сказать, что процесс смесеобразования 
должен обеспечить возможно более равномерное распределение рас¬ 
ходонапряженности по поперечному сечению камеры. В пределе при 
идеальном смесеобразовании в каждой точке поперечного сечения 
камеры расходонапряженность должна равняться средней расходо¬ 
напряженности г=0/5 к .с, где О — весовой секундный расход топли¬ 
ва. $к. с — поперечное сечение камеры сгорания. 

В камере двигателя имеет место струйное течение газа. Вследст¬ 
вие слабого перемешивания газовых струй время, в течение 
которого топливо и продукты сгорания проходят камеру сгорания, 
для струек с различной расходонапряженностью различно. Струйка* 
с малой расходонапряженностью, имея малую скорость, долго нахо¬ 
дится в камере сгорания, даже дольше, чем это необходимо для пол¬ 
ного завершения процесса горения. Зато струйка с большей расхо¬ 
донапряженностью проходит камеру очень быстро, и время, которое 
она находится в камере сгорания, оказывается недостаточным для 
завершения химических реакций. Это приводит к дополнительным 
потерям химической энергии топлива. 
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Органом смесеобразования является головка камеры сго¬ 
рания. 

В головке камеры располагаются форсунки, впрыскивающие 
внутрь камеры горючее и окислитель в мелко распыленном^ виде. 
Смешение компонентов топлива может начаться еще в жидкой фазе 
путем слияния капелек и взаимного растворения горючего и окисли¬ 
теля, но основная доля смеси образуется после испарения капелек 
и перемешивания паров компонентов. 


Испарение и смешение компонентов связаны с явлением пере- 
носа частиц из одной точки камеры в другую, т. е. с диффузионным 


и конвективным потоками в камере сгорания. 



Фиг. 5. 1. Струйная фор¬ 
сунка и закон распреде¬ 
ления расходонапряжен¬ 
ности по сечению факе¬ 
ла компонента. 


Кроме этого, для испарения и последующего 
нагрева паров до температуры, при которой 
могут начаться и протекать химические ре- 
акции горения, требуется подвод тепла со 
стороны более нагретых областей в камере. 
Процессы переноса частиц и переноса тепла 
происходят одновременно и тесно связаны 
между собой. 

Законы механического и теплового дви¬ 
жения, которым подчиняется процесс смесе¬ 
образования, являются чрезвычайно слож¬ 
ными. Поэтому ниже, рассматривая смесеоб¬ 
разование, мы ограничимся только некото¬ 
рыми качественными выводами. 

Совершенно ясно, что удовлетворить тре¬ 
бования, предъявляемые к процессу смесе¬ 
образования, тем легче, чем мельче капли 


распыливаемого топлива, чем равномернее распределены капли 
в факеле форсунки и чем больше форсунок с малым расходом рас¬ 
положено на головке. Размер капель и равномерность их распреде¬ 
ления определяются главным образом типом форсунок. 

В ЖРД применяются два типа форсунок: струйные и центро¬ 
бежные. 


Струйные фѳрсункй (фвР. 5. Г) нреДШВЛЯЮТ собой про¬ 
стые цилиндрический Отверстия Малого диаметра ббеспечивающие 
вытекание тонких струей жидкбШ. Струйки распадаЮШ Н8 капли 
вследствие трения жидкоС’тй д газ, находящийся в каМерё; 

Для струйных форсунок характерен узкиД и длинный факёЛ кбм-- 
понента; распадение струйки й Образование цапель начинается До¬ 
вольно далеко от форсунки. РаС'иределенйе ра ч сходонапряженностй 
в факеле компонента оказывается весьма нёравн омерным: наиболь¬ 
шая расходонапряженность имеет йОето у оси фаГ <ела > а к перифе¬ 
рии она быстро уменьшается (см. фйг. 5.1). Так как' Ф акел У струй¬ 
ных форсунок получается узким, смешение различны. 4 компонентов 
начинается далеко от головки, а распределение расхо* тонапряжен- 
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ности компонентов по поперечному сечению камеры сгорания после 
смешения топлива получается недостаточно равномерным. 

Для устранения этого недостатка струйные форсунки устанав¬ 
ливаются иногда с таким расчетом, чтобы в одной точке камеры пе¬ 
ресекались две или большее число струек, вытекающих из разных 
форсунок (фиг. 5.2). При этом часто делается так, что в точке пе¬ 
ресечения встречаются струйки горючего и окислителя. В результа¬ 
те удара струек происходит их бо¬ 
лее быстрое распадение на капли 
и улучшается перемешивание ком¬ 
понентов топлива. 

Лучший распыл обеспечивают 
центробежные форсунки 
(фиг. 5. 3). В этих форсунках ком¬ 
понент топлива, проходя по кана¬ 
лу форсунки, получает вращатель¬ 
ное движение, которое сохраняет- 


Фиг. 5. 2. Струйные форсун¬ 
ки с пересекающимися ося¬ 
ми. 


ся и по выходе из канала. Под действием центробежных сил выхо¬ 
дящая струйка растягивается в пленку, которая быстро распадается 
на капли. 

Факел центробежных форсунок широкий и короткий, а капли 
распределяются в нем более равномерно, хотя наибольшая расхо¬ 
донапряженность компонента получается на окружности некоторого 
радиуса с центром на оси форсунки. 

Вращательное движение в канале центробежной форсунки жид¬ 
кость получает или благодаря тангенциальному входу в форсунку 
(фиг. 5.4), или вследствие движения по винтовому каналу, образо¬ 
ванному нарезной вставкой (шнеком) и стенкой форсунки. 

Иногда в головках камер применяются одновременно и центро¬ 
бежные, и струйные форсунки. 

Расход компонентов через форсунки определяется их проходным 
сечением и перепадом давлений на форсунках; при этом расход про¬ 
порционален корню квадратному из перепада давлений. Чем больше 
перепад давления, тем выше качество распыливания топлива. С дру- 



Сечение по аа 



Фиг. 5.3. Центробежная фор¬ 
сунка и закон распределения 
расходонапряженности по се¬ 
чению факела компонента. 
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гой стороны, увеличение перепада приводит к возрастанию необхо¬ 
димого давления подачи, что связано, особенно при вытеснительной 
подаче, с увеличением веса системы подачи двигателя. 

Как уже было сказано выше, получение однородной смеси тре¬ 
бует большого числа форсунок с малым расходом через каждую 
форсунку. 

И действительно, выполненные двигатели имеют большое число 
мелких форсунок. Так, например, в двигателе ракеты Ѵ-2 распыли- 
вание горючего в количестве примерно 3 кг/сек на одну форкамеру 


Вход 


компонента 




Фиг. 5. 4. Два типа центробежных форсунок. 

а —с тангенциальным входом, б—шнековая. 

/—•входное тангенциальное отверстие, 2— развальцовка, удерживаю¬ 
щая колпачок форсунки, 3 —нарезная вставка (шнек). 


осуществляется через 68 форсунок (из которых 44 центробежных 
и 24 струйных), так что на одну форсунку в среднем приходится 
расход всего в 42 гісек . 

Для того чтобы получить возможно более равномерное распреде¬ 
ление компонентов по сечению камеры сгорания, форсунки горючего 
и окислителя на головке располагаются в определенном порядке. 
Наиболее просто расположить в определенном порядке форсунки 
на плоской головке двигателя (фиг. 5.5). На таких головках часто 
применяется шахматное либо сотовое расположение форсунок. По¬ 
следний способ расположения удобен тем, что позволяет увеличить 
число форсунок окислителя по сравнению с числом форсунок горю¬ 
чего. И хотя расход окислителя обычно в 2—4 раза превышает рас¬ 
ход горючего, размеры форсунок окислителя и расход через них 
получаются в этом случае примерно такими же, как и для форсунок 
горючего. 

Принцип равномерного распределения горючего и окислителя 
может быть нарушен на периферии головки. Здесь часто устанав¬ 
ливаются одни только форсунки горючего для образования присте¬ 
ночной газовой струи пониженной температуры, защищающей стен¬ 
ку от прямого воздействия ядра потока, в котором температура более 
высокая. Для уменьшения непроизводительного расхода горючего 
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через периферийные форсунки их делают так, что расход компонен¬ 
та через каждую из них по сравнению с расходом соответствующего 
компонента через основную форсунку составляет 30—50%. 

Если головка имеет не плоскую, а шаровидную форму, то форсун¬ 
ки размещаются обычно в специальных форкамерах (см. фиг. 5.10). 





Фиг. 5.5. Схема плоской головки и способы расположения 

форсунок на ней. 

а—шахматное расположение форсунок, б—-сотовое расположение 

форсунок, в—соты в крупном масштабе. 

X—основные форсунки горючего, О —форсунки окислителя, И—пери¬ 
ферийные форсунки горючего для защиты стенки камеры. 


Для испарения и последующего нагрева паров к распыленному 
топливу необходимо подводить тепло. Этот подвод тепла происхо¬ 
дит в результате вихревого движения газа у головки, лучеиспуска¬ 
ния от объемов газа, имеющих высокую температуру, лучеиспуска¬ 
ния от горячих стенок камеры и, наконец, после начала реакции го¬ 
рения путем непосредственной передачи тепла, выделяемого при 
реакции. Наибольшее значение в подводе тепла к каплям топлива в 
процессе испарения имеет вихревое движение газа около головки. 

Вихревое движение газа около головки сопровождается обратны¬ 
ми потоками в пространстве между факелами компонентов топлива, 
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Факел компонента 
топлива 


Обратные 

токи 


выбрасываемыми форсунками (фиг. 5.6). Эти обратные токи прино¬ 
сят с собой тепло, необходимое для испарения топлива, и способст¬ 
вуют перемешиванию горючего и 
окислителя. 

В смеси паров горючего и окис¬ 
лителя по мере прогрева начинаются 
химические реакции, в результате 
которых выделяется тепло, достаточ¬ 
ное для дальнейшего протекания ре¬ 
акции во всем объеме камеры сго¬ 
рания. 

В соответствии с такой картиной 
протекания процессов смесеобразо¬ 
вания и горения в ЖРД камера сго¬ 
рания может быть условно разде¬ 
лена на несколько характерных зон 
(фиг. 5. 7). 

В первой зоне, непосредственно примыкающей к внутренней по¬ 
верхности головки, происходит распадение струен компонентов топ- 


Головка камеры 


Фиг. 5.6. Схема возникнове¬ 
ния вихревого движения и об¬ 
ратных токов у головки каме¬ 
ры сгорания. 



Фиг. 5. 7. Камера сгорания ЖРД и разделение ее на различные зоны. 

/—зона распыла, //—зона испарения, III —зона смешения и химических реакций, 
тт —сечение перехода горения из кинетической области в диффузионную, О/С? 0 —относи¬ 
тельное количество распыленного или испаренного, или смешанного, или прореагировав¬ 
шего топлива. 


лива на капли. Поэтому эта зона может быть названа зоной, рас¬ 
пыла. Другие процессы — испарение и смешение—происходят в ней 
с относительно малой интенсивностью. 
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По мере дальнейшего продвижения топлива по камере все более 
интенсивным становится испарение компонентов и начинается их 
смешение. В этой же зоне уже начинаются и химические реакции, но 
скорость их мала из-за низкой температуры. Следовательно, вторая 
зона может быть условно названа зоной испарения и сме¬ 
шения. 

Наконец, по мере накопления паров топлива и повышения их 
температуры в следующей, третьей, зоне начинают интенсивно про¬ 
текать химические реакции. В первой части этой зоны температура 
газа еще относительно низка, соответственно мала и скорость хими¬ 
ческих реакций. Поэтому все испаренное и смешанное топливо сго¬ 
рает здесь не сразу, а постепенно в соответствии со скоростью или, 
как говорят, кинетикой химических реакций. Эта область камеры 
сгорания называется областью кинетического горения . 

Рост температуры приводит к очень резкому возрастанию скоро¬ 
сти химических реакций, причем начиная с некоторого значения тем¬ 
пературы все топливо, которое оказывается смешанным, практиче¬ 
ски сгорает мгновенно. Теперь скорость горения будет почти* цели¬ 
ком зависеть от скорости смешения компонентов. Так как скорость 
смешения определяется скоростью диффузии *, то эта область на¬ 
зывается областью диффузионного горения. Процесс горения в 
ЖРД протекает преимущественно в диффузионной области, так что 
время, необходимое для сгорания^, определяется скоростью смеше¬ 
ния. Таким образом, третья зона камеры горения — это зона сме¬ 
шения и химических реакций . 


Время пребывания топлива в камере сгорания 

Размеры камеры сгорания должны быть такими, чтобы смеше¬ 
ние и химические реакции успели закончиться до входа в сопло 
камеры. Это обеспечит наиболее полное превращение химической 
энергии в тепло и уменьшит физическое недогорание топлива. 

Необходимые размеры камеры определяются по условной вели¬ 
чине времени пребывания в камере т. 

Если расход топлива, температура продуктов горения в камере 
сгорания перед входом в сопло и давление в том же сечении рав¬ 
няются соответственно О, Т к и р к , то общий объем газов, проходя¬ 
щих через камеру в одну секунду 

ѵ =0 

ѵ сек 


* Подразумевается так называемая турбулентная диффузия. В отличие от 
молекулярной диффузии в этом случае происходит беспорядочное перемещение 
не отдельных молекул, а небольших объемов газа. 
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Этот объем газа будет находиться в камере в течение 
времени 

т _ Ук _ ѴкРк 

V онт к * 


периода 

(5. П 


где Ѵ к — объем камеры сгорания. 

Величина т и называется временем пребывания. 

Величина т только косвенно отражает действительное время пре¬ 
бывания топлива и продуктов его горения в камере. Дело в том, 
что объем порции топлива по мере его горения в камере возрастает 
от ничтожно малой величины объема жидкого топлива до значе¬ 
ния V, а время пребывания вычисляется именно по этому наиболь¬ 
шему объему. Средний объем топлива в камере сгорания будет 
меньше V. Таким образом, действительное время пребывания топ¬ 
лива в камере больше, чем величина т, но находится с ней в опре¬ 
деленном соответствии. 

Время пребывания т, необходимое для достаточно полного сго¬ 
рания.топлива, определяется экспериментально и на основе изуче¬ 
ния отработанных конструкций двигателей. В существующих дви¬ 
гателях оно составляет 0,003—0,008 сек. При увеличении давления 
время пребывания в камере увеличивается, следовательно, камера 
с тем же расходом топлива при большем давлении может быть 
выполнена меньших размеров. 

Время пребывания в камере при данной конструкции головки 
является основным фактором, определяющим физическую полноту 
сгорания топлива, т. е. ту долю топлива, которая успевает в камере 
вступить в химическую реакцию. 


Конструкция камер сгорания и головок камер 

Как видно из выражения (5.1), время пребывания т не зависит 
от формы камеры сгорания, так что при данном объекте камера мо¬ 
жет иметь любую форму. Однако в выборе формы камеры сгора¬ 
ния не может быть полного произвола. 

Прежде всего форма камеры сгорания должна соответствовать 
форме и конструкции головки. При этом надо стремиться делать 
головку и камеру такими, чтобы расходонапряженность в камере 
сгорания везде была примерно одинакова и не было зон, куда бы 
топлива поступало мало. 

Соотношение длины и диаметра камеры также сказывается на 
протекании процесса смесеобразования и горения. При длинной ка¬ 
мере и малом поперечном сечении ее на головке трудно расположить 
необходимое число форсунок. При короткой камере зона смесеобра¬ 
зования занимает значительную часть объема камеры, а длина зоны 
смешения и горения становится очень малой. Обычное отношение 
площади поперечного сечения камеры и площади наименьшего так 
называемого критического сечения сопла находится в пределах 
3—10. 
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Однако существуют камеры и с очень малым поперечным се¬ 
чением, равным критическому сечению сопла (камера такой формы 
носит название полутеплового сопла). Достоинством полутепловопо 
сопла является уменьшение диаметра и веса камеры сгорания. Из¬ 
вестны попытки использования в ЖРД камер такого типа. 

В современных двигателях чаще всего применяются камеры сго¬ 
рания двух геометрических форм; цилиндрической и сферической 
(или близких к сферической). 

Преимуществом сферической камеры является то, что эта каме¬ 
ра при одинаковом объеме имеет наименьшую поверхность по срав- 


3 



/—подвод горючего, 2 —подвод окислителя, 3 —отверстия подачи горючего для внутреннего 
охлаждения, 4 —зазор для выхода горючего внутреннего охлаждения камеры, 5—подвод 
окислителя для охлаждения, 6 —отвод окислителя из рубашки охлаждения, 7—'разъемная 
вставка, образующая узкий канал, через который проходит окислитель, охлаждающий 

сопло камеры. 


нению с камерой любой другой формы. Малая поверхность камеры 
определяет малый ее вес и малое количество тепла, которое пере¬ 
дается в систему охлаждения. 

Сферическая камера выгодна и по своим прочностным показате¬ 
лям. При одинаковой прочности стенка сферической камеры в два 
раза тоньше стенки цилиндрической камеры. Поэтому в том случае, 
когда толщина стенок камеры определяется не технологическими 
или эксплуатационными соображениями, а прочностью (это имеет 
место в двигателях больших размеров и с большим давлением в ка- 
мере р к ), сферической форме камеры следует отдать предпочтение. 

Недостатком сферической камеры являются сложность ее изго¬ 
товления и трудности, связанные с достижением хорошей совмест¬ 
ной работы головки и камеры. В этом отношении большими преи¬ 
муществами обладает цилиндрическая камера. 

В самом деле, рассматривая фиг. 5. 8, на которой представлена 
камера ЖРД, используемая в качестве ускорителя, мы видим, что 
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плоская головка, установленная на этом двигателе, позволяет рав¬ 
номерно распределять топливо по поперечному сечению камеры, не 
оставляя нигде зон, в которые не поступало бы топливо и где не 
происходило бы сгорания — так называемых «темных» зон. 

Такая же плоская головка, установленная на камере сгорания 
грушевидной формы (фиг. 5.9), уже не позволяет полностью ис¬ 
пользовать объем камеры для сгорания. Часть камеры, находящая¬ 
ся за пределами цилиндрического объема с диаметром, равным 
диаметру головки, для сжигания топлива практически не исполь¬ 
зуется. В то же время, размер плоской головки получается таким, 



Фиг. 5. 9. Камера сгорания грушевидной формы с плоской головкой. 


что на головке не удается расположить большое число центробеж¬ 
ных форсунок. В этом двигателе пришлось ограничиться примене¬ 
нием менее совершенных струйных форсунок. 

Так же неполно используется объем камеры сгорания в двига¬ 
теле ракеты Ѵ-2 (фиг. 5. 10), на сферической головке которой уста¬ 
новлено 18 форкамер. Топливная смесь, приготовленная в форка- 
мерах, вытекает мощным факелом внутрь камеры. Хотя эти фа¬ 
келы, сталкиваясь друг с другом, интенсивно перемешиваются, 
значительная часть объема камеры, заключенная между факелами, 
вытекающими из форкамер, для процесса горения не используется. 

Представление об устройстве плоской головки со струйными 
форсунками дает фиг. 5.11. 

Отверстия форсунок горючего и окислителя просверлены наклон¬ 
но к оси двигателя и под углом друг к другу, с тем чтобы обеспечить 
смесеобразование в жидкой фазе. Горючее подводится из верхней 
полости головки, а для подвода окислителя приходится сверлить 
длинные радиальные отверстия. Изготовление такой головки ока¬ 
зывается очень сложным. 




2 



Фиг. 5. 10. Камера сгорания двигателя ракеты дальнего действия Ѵ-2. 

Л—форкамеры, 2 —трубы подвода горючего для внутреннего охлаждения, 3, 4, 5 и 6 —пояса 
отверстии для ввода горючего на внутреннюю поверхность стенки камеры, 7—трубы подвода 
горючего в полость охлаждения, 8 —кронштейны крепления двигателя к раме, 9 —главный 

спиртовой клапан. 
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На плоской головке можно размещать также и центробежные 
форсунки. Следует полагать, что они могут дать более равномерное 
распределение смеси по поперечному сечению камеры. Кроме того, 
центробежные форсунки обеспечивают пересечение факелов распы¬ 
ла горючего и окислителя при нормальном расположении форсунок, 
когда оси их параллельны оси камеры; таким образом, установка 



Фиг. 5. 11. Плоская головка камеры сгорания со струйными форсунками. 


центробежных форсунок не требует сверления наклонных отверстий. 
Центробежные форсунки, однако, занимают больше места, поэтому 
головка должна иметь большие размеры. В цилиндрической камере 
это легко можно выполнить без увеличения объема камеры, увели¬ 
чивая ее диаметр и уменьшая длину. 

В сферической камере сгорания по условиям сборки очень труд¬ 
но разместить форсунки непосредственно на ее днище. Кроме того, 
из-за малой поверхности днища на нем трудно расположить необ¬ 
ходимое число мелких форсунок. Поэтому на двигателях с камера¬ 
ми сферической формы применяются форкамеры. Устройство фор- 
камеры двигателя ракеты Ѵ-2 приведено на фиг. 5. 12. В каждой 
такой форгамере окислитель — жидкий кислород — распыляется 
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одной форсуночной головкой с большим числом струйных форсунок. 
Горючее — спирт — подводится через форсунки, расположенные на 
боковой конической поверхности форкамеры. Ясно, что такая схе¬ 
ма смешения не позволяет обеспечить (по крайней мере простыми 



Фгг. 5. 12. Форкамера двигателя, имеющего сферическую 
головку (ракета дальнего действия Ѵ-2). 

- -- 'звзд окислителя (жидкого кислорода), 2—‘корпус форкаме¬ 
ры, і - форсуночная головка окислителя со струйными форсун¬ 
ками *-ксям/ форкамеры, образующий полость для подвода 
Г 0 {_ ю і іР г о к л 'рсункам, 5—верхний >іс центробежных форсу¬ 
нок, 6 — но .• л тг ѵйных ф і .-ѵ.’ок. >»са центробежных фор- 

* - ' г 

I 

средствами) равном, лное рас;п г - еле. е композитов по попереч¬ 
ному сечению форкамеры. 

Для того чтобы улу ішнтн < ѵ.есеобра^орание, в описываемой фор- 
камере применена сложная система согласованных форсунок. Кис¬ 
лород впрыскивается через отверстия, размещенные на концентри¬ 
ческих окружностях и наклоненных к оси форкамеры под разными 
углами, с тем чтобы струи окислителя возможно более равномерно 1 
заполняли объем форкамеры. 

Соответственно поясам отверстий окислителя расположены поя¬ 
са форсунок горючего. В верхнем поясе 5 находятся центробежные 
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форсунки. Малая дальнобойность факела этих форсунок позволяет 
защитить стенки форкамеры от прямого попадания на них кислоро¬ 
да. Два следующих пояса 6 состоят из струйных форсунок, которые 
благодаря большой дальнобойности доносят горючее в центр объ¬ 
ема форкамеры. В нижних поясах 7 снова установлены центробеж¬ 
ные форсунки. Все перечисленные меры позволяют улучшить каче¬ 
ство смесеобразования, но в целом оно получается худшим, чем в 
двигателе с плоской головкой. В результате этого увеличивается 
время пребывания т, необходимое для завершения горения топлива 
в камере, и, как следствие, возрастают относительный объем и вес 
камеры сгорания. 


Воспламенение топлива в ЖРД 

Выше было описано протекание установившегося процесса горе¬ 
ния в двигателе. Начальное воспламенение жидкого топлива в ка¬ 
мере сгорания — зажигание — в некоторых случаях предъявляет 
особые требования к двигателю. 

Как мы уже знаем, топлива бывают самовоспламеняющиеся и 
несамовоспламеняющиеся. Условия воспламенения их в камере сго¬ 
рания различные. Несамовоспламеняющиеся топлива воспламеня¬ 
ются путем впрыскивания их в зажигающий факел, который запол¬ 
няет камеру сгорания. Зажигающий факел создается специальным 
устройством и делается достаточно мощным, чтобы воспламенить 
основные компоненты в тех количествах, в которых они подаются 
при запуске. Особых требований к конструкции головки зажигание 
несамовоспламеняющихся топлив не предъявляет. 

Самовоспламеняющиеся топлива начинают реагировать и выде¬ 
лять тепло при соприкосновении их еще в жидком виде. Поэтому 
для их надежного воспламенения целесообразно обеспечивать хоро¬ 
ший контакт компонентов в жидкой фазе. 

Самовоспламеняющиеся топлива имеют некоторый период за¬ 
держки самовоспламенения. При запуске двигателя за этот период 
в камере происходит накопление жидкого несгоревшего топлива. 
Последующее сгорание накопленного топлива приводит к резкому 
повышению («забросу») давления, которое может быть опасным 
для двигателя. 

Чтобы уменьшить накопление топлива в камере, на начальной 
.стадии запуска следует искусственно уменьшать расход топлива в 
соответствии с временем задержки самовоспламенения. 

Именно по этой причине в системе подачи двигателей на само¬ 
воспламеняющихся компонентах или в двигателях с химическим за¬ 
жиганием применяются устройства, обеспечивающие постепенное 
нарастание подачи топлива в период запуска. Эти устройства вы¬ 
полняются или в виде дроссельных заслонок, относительно медлен¬ 
но открывающихся при запуске (см. описание двигателя зенитной 


/. Горение в ЖРД 


209 


ракеты), или в виде поворотных золотников и многоступенчатых 
клапанов, постепенно открывающих доступ топлива к форсункам. 

В крупных ЖРД с насосной подачей плавное нарастание подачи 
топлива осуществляется вследствие инерции турбонасосного агре¬ 
гата, который набирает заданное число оборотов за некоторый про¬ 
межуток времени. 

Двигатели, используемые на самолетах, должны обеспечивать 
несколько запусков в течение одного полета самолета. В таких дви¬ 
гателях создается довольно сложная система зажигания, связанная 
обычно с системой подачи. 

Запуск двигателей отдельных ступеней составных ракет в полете 
должен осуществляться в условиях низких температур и высокого 
вакуума. Воспламенение топлива в таких двигателях затруднено и 
требует очень тщательного выбора источника для создания зажи¬ 
гающего факела. 


Вибрационное горение 

При стендовых пусках и эксплуатации жидкостных ракетных 
двигателей было замечено, что в камере сгорания может возникать 
так называемое вибрационное горение. Оно заключается в том, что 
в камере периодически, с частотой до 200 гц, происходит изменение 
давления газа (фиг. 5. 13). Ам¬ 
плитуда колебаний давления 
может достигать весьма боль¬ 
шой величины, что приводит к 
нарушению правильной работы 
многих агрегатов не только 
двигателя, но и всей ракеты. В 
некоторых случаях в результа¬ 
те колебаний возможно даже 
разрушение двигателя. 

Изменение давления в каме¬ 
ре приводит к соответствующе¬ 
му изменению тяги двигателя. 

Периодические изменения тяги 
вредно сказываются на прочно¬ 
сти узлов ракеты и на работе бортовой аппаратуры. Поэтому нельзя 
допускать возникновения в двигателе режима вибрационного горе¬ 
ния или в крайнем случае необходимо ограничивать вибрации 
весьма небольшой амплитудой. 

Теоретический анализ условий работы двигателя при вибрацион¬ 
ном горении провести очень трудно. Как установлено, возникнове¬ 
ние вибрационного горения обусловлено тем, что от момента по¬ 
ступления жидкого топлива в камеру до образования газообраз¬ 
ных продуктов горения проходит вполне определенное время (вре¬ 
мя превращения). 

Н Ц41 



Фиг. 5. 13. Характер изменения давления 
в камере сгорания при вибрационном 

горении. 
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Весьма схематично возникновение вибрационного горения в ка¬ 
мере ЖРД можно представить следующим образом. 

Предположим, что давление в системе подачи, например в баках 
двигателя при вытеснительной подаче, остается постоянным. Пред¬ 
положим далее, что по какой-либо случайной причине давление в 
камере сгорания упало по сравнению с номинальным. Тогда расход 
топлива через форсунки увеличится, так как перепад давления на 
форсунках возрастет. Увеличенный расход топлива через форсунки 
будет иметь место до тех пор, пока через время порядка т первая 
порция топлива с увеличенным расходом не превратится в газ и не 
начнет вытекать из двигателя. С этого момента давление в камере 
ЖРД возрастает пропорционально увеличивающемуся секундному 
расходу продуктов сгорания топлива и будет больше номинального. 
В связи с этим перепад давления на форсунках и расход топлива 
через них уменьшится. По истечении времени порядка т расход га¬ 
зообразных продуктов также уменьшится, в связи с чем давление 
в камере упадет, а следовательно, восстановятся условия для пов¬ 
торения предыдущего цикла колебаний. 

Изменение расхода, вызванное колебаниями давления в камере, 
зависит от номинального перепада давления на форсунках. Чем 
больше этот перепад, тем меньше будет относительное изменение 
перепада давления на форсунках, тем меньше будет изменение рас¬ 
хода. Таким образом, повышение перепада давления на форсун¬ 
ках противодействует возникновению колебаний давления и вибра¬ 
ционному горению. 

Точно так же колебательный режим в камере зависит от объема 
камеры сгорания. Чем больше объем камеры, тем большая часть 
излишнего расхода топлива идет на изменение запаса газа в каме¬ 
ре. Тем самым в камере большого размера колебания давления 
смягчаются. 

Колебания давления в камере могут вызвать также колебания 
столба топлива в подводящих трубопроводах, что при определенных 
соотношениях частот может привести к увеличению амплитуды дав¬ 
ления при вибрационном горении. Если при вибрационном горении 
происходят настолько сильные колебания давления, что поступле¬ 
ние топлива в камеру в какой-то момент вообще прекратится, то 
при последующем возобновлении подачи топлива вполне возможен 
взрыв двигателя. 

Кроме повышения перепада давления на форсунках и увеличе¬ 
ния объема камеры сгорания, мерами, препятствующими возникно¬ 
вению вибрационного горения, являются увеличение скорости горе¬ 
ния, что приводит к уменьшению времени превращения топлива в 
газообразные продукты, а также подбор таких геометрических раз¬ 
меров камеры и системы подачи, которые не допускают развития в 
них колебаний. 
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Скорость горения зависит в основном от свойств топлива. По¬ 
этому различные топлива имеют различную склонность к вибраци¬ 
онному горению. При подборе топлив для жидкостных ракетных 
двигателей в настоящее время много внимания уделяется отыска¬ 
нию топлив, устойчивых по отношению к возникновению вибрацион¬ 
ного горения. 

Кроме вибраций низкой частоты (порядка до 200 гц ), в камере 
жидкостного ракетного двигателя имеют место также колебания 
значительно более высоких частот, имеющие меньшую амплитуду. 

Как полагают, причины возникновения высокочастотных виб¬ 
раций во многом схожи с причинами возникновения колебаний низ¬ 
кой частоты. Однако они связаны не с процессом горения в камере 
в целом, а с процессами горения и превращения жидкого топлива 
в нагретые газы в отдельных небольших объемах камеры. 

2. ГОРЕНИЕ РАКЕТНЫХ ПОРОХОВ 
Скорость горения пороха 

Ракетный порох представляет собой однородную непроницаемую 
для газов массу, в каждом малом объеме которой имеется необхо¬ 
димая смесь горючих и окислительных элементов. Горение пороха 
происходит с поверхности, и фронт пламени проникает в глубь тела, 
или, как говорят, свода пороха, только по мере сгорания вышележа¬ 
щих слоев. 

Теоретически и экспериментально установлено, что горению по¬ 
роха предшествует термическое разложение вещества на твердой 
его поверхности. Интенсивность реакции разложения определяется 
в основном скоростью подвода тепла из зоны, где происходит даль¬ 
нейшее сгорание газообразных продуктов разложения, образовав¬ 
шихся на поверхности горящего пороха. Подвод тепла к поверхно¬ 
сти осуществляется путем теплопроводности и лучеиспускания, так 
как течение газообразных продуктов всегда направлено от горя¬ 
щей поверхности и сколь-нибудь заметный конвективный подвод 
тепла к шашке невозможен. 

За основную характеристику горения пороха принимают величи¬ 
ну скорости горения і/ п , т. е. толщину слоя пороха, сгорающего в 
единицу времени. Обычно эта величина выражается в смісек : 

Так как порох представляет собой однородную массу, естест¬ 
венно ожидать равномерное горение пороха по всей горящей поверх¬ 
ности. И действительно, эксперименты с внезапной остановкой горе¬ 
ния пороховой шашки подтверждают это предположение. 

На фиг. 5.14, а показан вид пороховой шашки до горения. Эта 
шашка была подожжена по всей поверхности, а затем по истечений 
некоторого времени потушена (см. фиг. 5.14,6). Из фотографий 
шашки видно, что горение по всей поверхности происходит доста¬ 
точно равномерно. ’ ’ ' 


14 * 
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Весовое количество сгоревшего в единицу времени пороха, а 
следовательно, и количество образовавшихся продуктов сгорания 

°п= (5 2) 

где /^ — горящая поверхность пороховой шашки; 

ІІ и — скорость горения пороха; 

7 П — удельный вес пороха. 



Фиг* 5. 14. Вид пороховой шашки до начала горения (а) и сгоревшей на 

70°/о (б). 


Так как удельный вес пороха является величиной постоянной 
(ТГп^ 1,6ч-1,7 кгіл ), то количество образовавшихся газов зависит от 
величины горящей поверхности и скорости горения. 

Скорость горения пороха (или другого твердого ракетного топ¬ 
лива) определяется в первую очередь его составом. Однако сильное 
влияние на скорость горения оказывает также давление, при кото¬ 
ром происходит горение, и начальная температура пороховой шаш¬ 
ки. Возрастание давления облегчает подвод тепла к пороховой 
шашке и ускоряет реакции, идущие на ее поверхности. 

При давлениях до 200 кг/см 2 , характерных для камер сгорания 
пороховых двигателей и пороховых аккумуляторов давления, за¬ 
висимость скорости горения пороха от давления р может быть при¬ 
ближенно представлена эмпирическими формулами 


и а =*+$р (5.3) 

или 

1!„ = Ьр п , (5 4) 

где а, Р, Ь и п — константы, найденные на основе эксперимента. 








2. Горение ракетных порохоѳ 


213 


Значение степени п в фрмуле (5. 4) изменяется для нитрогли : 
цериновых порохов в пределах 0,6—0,8. Коэффициенты а и & за¬ 
висят не только от состава пороха, но в значительной мере и от на¬ 
чальной температуры пороха (перед началом горения). 

Влияние на скорость горения начальной температуры пороха яв¬ 
ляется естественным: увеличение этой температуры облегчает про¬ 
текание реакций разложения пороха на поверхности заряда и тем 
самым увеличивает скорость горения. Вместе с тем вследствие 



Давление в кг/ см 2 


Фиг. 5.15. Зависимость скорости горения пороха 
от давления и начальной температуры заряда, 
а—быстро горящий порох, б—медленно горящий порох. 

относительно большой скорости горения и малой теплопроводности 
пороха в процессе горения не происходит прогрева всей пороховой 
шашки, так что температура пороха остается почти постоянной и 
равной его начальной температуре (происходит прогрев только 
очень тонкого слоя, практически уже вступившего в реакцию). 

^Зависимость скорости горения порохового заряда от его началь¬ 
ной температуры достаточно ощутима и приводит к значительному 
изменению весового расхода продуктов сгорания в интервале тем¬ 
ператур от —50 до +50° С, характерном для различных времен 
года и климатических условий. 

Типичные зависимости скорости горения порохов от давления 
и температуры показаны в логарифмических координатах на 
фиг. 5. 15. 

Верхняя группа прямых относится к пороху, имеющему большую 
скорость горения (2 см/сек при давлении в 80 кгісм 2 и начальной 
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температуре заряда і= 21°С). Скорость горения этого пороха срав¬ 
нительно мало зависит от давления (/г=0,52) и начальной темпе¬ 
ратуры. 

Нижняя группа прямых относится к медленно горящему пороху 
(скорость горения 0,6 см! сек при тех же давлении и температуре). 
Однако зависимость скорости горения от температуры и особенно 
от давления для этого пороха является более сильной (п = 0,71). 

Твердые ракетные топлива на основе перхлоратов, получающие 
в настоящее время распространение в ракетной технике иностран¬ 
ных армий, подчиняются качественно тем же законам горения, что 
и обычные пороха. Следует отметить, что скорость их горения за¬ 
висит от начальной температуры заряда значительно меньше, чем 
это имеет место у обычных порохов. Для некоторых топлив давле¬ 
ние также оказывает меньшее влияние на скорость их горения. Кро¬ 
ме того, новые твердые топлива обладают способностью устойчиво 
гореть при сравнительно низких давлениях. 

Указанные свойства новых твердых топлив являются их боль¬ 
шим достоинством, так как количество продуктов сгорания, обра¬ 
зующихся в единицу времени при горении топлива, будет меньше 
зависеть от климатических и метеорологических условий. Следова¬ 
тельно, тяга двигателя, а также (что очень важно) давление в ка¬ 
мере ракетного двигателя будут изменяться в меньшем диапазоне. 
Уменьшенный диапазон изменения давления позволяет уменьшить 
запас прочности камеры. Если учесть, что перхлоратные твердые 
топлива могут гореть при значительно более низком давлении, чем 
обычные нитроглицериновые пороха, то станет понятно, что камеру 
сгорания ракетного двигателя в этом случае можно делать гораздо 
более легкой. 


Форма ракетных пороховых зарядов 

Количество газов, образующихся в единицу времени при неиз¬ 
менном давлении, определяется, как это следует из выражения 
(5, 2), величиной горящей поверхности заряда Р п . В процессе горе¬ 
ния пороховой шашки величина Р п , вообще говоря, не остается по¬ 
стоянной и может как уменьшаться, так и увеличиваться. Если в 
процессе горения поверхность Р п уменьшается, количество газов, 
образующихся в единицу времени, также уменьшается. Такое горе¬ 
ние заряда называют дегрессивным. Если поверхность горения со 
временем увеличивается, количество образующихся в единицу вре¬ 
мени газов также увеличивается. Горение заряда в этом случае на¬ 
зывают прогрессивным. 

Придавая пороховой шашке различную форму, можно в извест¬ 
ных пределах регулировать закон образования газов по времени. 

Обычно при проектировании пороховых ракет стремятся обеспе¬ 
чить постоянство тяги двигателя на траектории. Для этого необхо¬ 
димо, очевидно, получать неизменное количество газов в единицу 
времени, т. е. иметь неизменную поверхность горения пороховых 
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шашек. Чтобы выполнить это условие, шашки делаются специаль¬ 
ной формы. Примером может служить полая цилиндрическая, так 
называемая трубчатая, шашка, показанная на фиг. 5.16. В этой 
шашке выгорание внешней цилиндрической поверхности приводит 
к уменьшению, а выгорание внутренней поверхности к такому же 
увеличению горящей поверхности. Если шашка имеет большую дли¬ 
ну, то влияние горения торцов на общую поверхность очень незна¬ 
чительно и горение происходит при почти постоянной, точнее очень 
медленно убывающей поверхности. Горение такой шашки будет, 
как говорят, слабо дегрессивным. 

Отметим, что в некоторых слу¬ 
чаях, например для получения 
большой скорости ракеты при схо¬ 
де с коротких направляющих, не¬ 
обходимо бывает добиться быст- 
рого сгорания пороха (за 0,1— 

0,3 сек.). В таких случаях увели¬ 
чивают поверхность шашек и 
уменьшают их толщину (толщину 

свода). Заряд делают многоша- фиг. 5.16. Горение трубчатой шаш- 
шечным (фиг. 5.17,а). Примени- ки. 

ЮТСЯ И Другие более сложные фор- Пунктиром показана поверхность горения 
МЫ шашек, обеспечивающие необ- через і сек * Заштрихована горящая поверх- 

ходимыи закон изменения горя¬ 
щей поверхности (см. фиг. 5. 17,6 и в ). Особый интерес представля¬ 
ет шашка, имеющая форму, показанную на фиг. 5.17, г. Такая шаш¬ 
ка горит только по внутренней поверхности фигурного (звездооб¬ 
разного в поперечном сечении) канала. Поэтому масса пороха, 
имеющего, как известно, малую теплопроводность, предохраняет 
стенки камеры сгорания ракетного двигателя от перегрева. Шашки 
такой формы могут найти применение для крупных ракетных дви¬ 
гателей твердого топлива с относительно большой продолжитель¬ 
ностью работы. 

В некоторых случаях требуется получить заряд твердого топлива 
или пороха, способного гореть весьма продолжительное время (де¬ 
сятки секунд). Это необходимо, например, для "крупных ракетных 
двигателей или для пороховых аккумуляторов давления. Такие за¬ 
ряды могут быть выполнены из так называемых бронированных ша¬ 
шек. В этих шашках часть поверхности пороха покрывается пласт¬ 
массой (например, ацетилцеллюлозой), которая не горит сама и 
предохраняет от загорания покрытую ею поверхность шашки. На 
фиг. 5.18 изображена шашка, бронированная со всех сторон, кро¬ 
ме одного торца. 

Горящая поверхность такой бронированной шашки остается 
строго постоянной, что очень удобно для создания стабильного ре¬ 
жима горения и получения постоянного количества продуктов сго¬ 
рания, образующихся в единицу времени. 
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Фиг. 5. 18. Бронированная пороховая 
шашка, горящая с одного торца. 
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Горение порохового заряда в камере порохового двигателя 

Рассмотренные выше зависимости характерны для горения поро¬ 
хового заряда при отсутствии движения газов вдоль горящей по¬ 
верхности шашки. Когда же шашка горит в камере порохового 
двигателя, образующиеся газы при своем движении к соплу обдува¬ 
ют поверхность шашки. Опыт показывает, что скорость горения 
пороха зависит от скорости обдувающего потока: чем больше ско¬ 
рость потока, тем больше скорость горения. Объясняется это уве¬ 
личением теплоподвода от горячих газов к пороху. 



Фиг. 5.19. Частично сгоревшая пороховая шашка. Слева — вид со стороны 

дна камеры, справа — вид со стороны сопла. 

В пороховых двигателях степень заполнения камеры сгорания 
топливом делается по возможности большей. Пространство между 
горящими шашками невелико, и скорость газов, обдувающих по¬ 
верхность шашек, оказывается довольно значительной. Скорость 
движения газов возрастает по направлению к выходу. По этой при¬ 
чине пороховые шашки горят быстрее со стороны сопла. На фиг. 5.19 
показана фотография шашки, частично сгоревшей в двигателе. Хо¬ 
рошо видно, что со стороны сопла шашка выгорела больше. 

При малых давлениях в камере сгорания двигателя возможно 
возникновение прерывистого, или так называемого аномального, го¬ 
рения. Оно состоит в том, что заряд пороха периодически тухнет и 
загорается вновь. Давление, при котором возникает аномальное 
горение, зависит от состава пороха, а также от температуры заряда. 
Понижение начальной температуры заряда способствует возникно¬ 
вению аномального горения. 

Для нитроглицериновых ракетных порохов путем добавок к ним 
специальных веществ удается снизить давление начала аномаль- 
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ного горения до 20—40 кг/см 2 . Твердые перхлоратные ракетные топ¬ 
лива имеют меньшую склонность к аномальному горению и без 
каких-либо добавок устойчиво горят при низких давлениях. 

Воспламенение ракетного порохового заряда 

Воспламенение ракетного порохового заряда осуществляется 
воспламенителем. 

Устройство воспламенителя схематически показано на фиг. 5.20. 

Для зажигания воспламенителя по проводам 3 зажигательного 
устройства (электрозапала) 4, залитым герметизирующей масти¬ 
кой а, подается электрический ток на нить накаливания б, которая, 

раскаляясь, поджигает легковоспламе¬ 
няющийся состав в. От этого состава вос¬ 
пламеняется заряд 2. 

Корпус воспламенителя 1 может изго¬ 
товляться из пластмассы или металла. 
При загорании воспламеняющего заряда 
он разрушается, и горячие газы, образую¬ 
щиеся при горении воспламенителя, об¬ 
дувают поверхность основного порохового 
заряда и зажигают его. В процессе вос¬ 
пламенения повышается, во-первых, тем¬ 
пература поверхности заряда до темпе¬ 
ратуры воспламенения и, во-вторых, по¬ 
вышается давление в камере до давления, 
обеспечивающего нормальное горение за¬ 
ряда. 

Время воспламенения порохового за¬ 
ряда должно быть возможно более корот¬ 
ким. Для этого требуется интенсивная теплопередача от продуктов 
сгорания воспламенителя к пороховому заряду. 

В условиях воспламенения, когда скорость движения газа по ка¬ 
мере мала, важное значение для теплопередачи имеет теплопереда¬ 
ча излучением. Но способность излучения у газов невелика. Для уве¬ 
личения ее заряд воспламенителя составляется так, чтобы в его 
продуктах сгорания имелось бы значительное количество твердых 
частиц, интенсивно излучающих тепло. Поэтому заряд воспламени¬ 
теля изготовляется или из черного (дымного) пороха, или из смеси 
магниевого (или алюминиевого) порошка и хлорнокислого калия 
(КСІО4), при горении которых образуется довольно большое коли¬ 
чество твердых частиц. 

Более быстрое воспламенение (5—10 мсек) обеспечивают вос¬ 
пламенители из КСЮ4 и М& (или А1). Однако они более опасны в 
обращении. Кроме того, имеющийся в их составе металлический 
порошок может при длительном хранении окисляться, что приводит 
к отказу воспламенителя. Время воспламенения ракетного заряда с 



Фиг. 5.20. Устройство 
воспламенителя. 

/—•корпус воспламенителя, 

2— заряд воспламенителя, 

3— провода, подводящие ток 

к электрозапалу, 4— электро¬ 
запал: а—герметизирующая 

мастика, б—нить накалива¬ 
ния, в —легковоспламеняю¬ 
щийся состав. 
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помощью черного пороха имеет большую длительность (25— 
30 мсек), но такой воспламенитель при хранении оказывается бо¬ 
лее надежным. 

Развитие процесса воспламенения по времени показано на 
фиг. 5.21. 



Каждое деление 10 миллисен 


Фиг. 5.21. Протекание воспламенения во 

времени. 

/—кривая силы тока в цепи нити накаливания, 
Л—подача тока на нить накаливания, В—сгора¬ 
ние нити накаливания. 

//—кривая внутренних напряжений в корпусе 
воспламенителя, С—«начало разрушения корпуса. 
III —кривая нарастания давления в камере сгора¬ 
ния, Ь—давление, достаточное для начала горе¬ 
ния заряда. 


В камере сгорания порохового двигателя воспламенитель распо¬ 
лагается на торцах заряда. Более надежное зажигание порохового 
заряда обеспечивает воспламенитель, расположенный у дна каме¬ 
ры. В этом случае воспламеняющие газы, прежде чем вытечь из 
сопла, обтекают весь заряд и нагревают его. 

3. ПРОДУКТЫ СГОРАНИЯ ТОПЛИВ РАКЕТНЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ 

И ИХ СВОЙСТВА 

Параметры состояния газовой смеси 

Процесс горения, протекающий в камере сгорания ракетного 
двигателя, представляет собой совокупность сложных химических 
реакций и необходимых для их осуществления подготовительных 
процессов. 

Основным результатом процесса горения является превращение 
жидкого или твердого топлива в нагретые до высокой температуры 
продукты сгорания. Так как в топливо входит всегда несколько эле¬ 
ментов, то продукты сгорания представляют собой смесь различных, 
большей частью газообразных, химических соединений. Свойства 
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продуктов сгорания топлива весьма существенно влияют на каче¬ 
ство протекания процессов горения и расширения. При выборе топ¬ 
лива, как мы видели, требуется тщательно учитывать свойства про¬ 
дуктов сгорания, иначе невозможно правильно оценить его каче¬ 
ства. Еще большее внимание необходимо уделять термодинамичес¬ 
ким свойствам веществ, которые можно использовать в качестве 
носителей энергии в атомных ракетных двигателях будущего. По 
этому следует ознакомиться с основными термодинамическими 
свойствами газообразных веществ и величинами, определяющими 
их состояние. 

Состояние газа характеризуется следующими параметрами: аб¬ 
солютным давлением р, абсолютной температурой Т 9 плотностью р 
(или удельным весом у, или удельным объемом V ), а также газо¬ 
вой постоянной /?. 

Как известно, для идеальных газов (или для смесей идеальных 
газов) параметры р, р и Т связаны между собой уравнением состоя¬ 
ния (уравнением Клапейрона): 

— = іНТ. (5.5) 

Р 

Плотность газа связана с удельным объемом соотношением 

(5-6) 

В связи с этим уравнение состояния можно записать и так: 

рѴ=КГ. (5.7 

Величина газовой постоянной для смеси газов определяется со¬ 
ставом последней. Для вычисления /? можно использовать соотно¬ 
шение 


/?= —, (5.8) 

Ра 

здесь к — универсальная газовая постоянная, относящаяся к 
1 кг-мол любого газа или любой газовой смеси; 

/<—848 кгм/кг-мол град, или в тепловых единицах 

Л/*= 1,986 ккал! кг-мол град-, 

{іа — кажущийся молекулярный вес смеси. 

Кажущийся молекулярный вес смеси 

(5-9) 


где Р; — молекулярный вес /-го газа, составлякщего смесь; 
г,- —объемная доля газа с молекулярным весом р-.. 

Объемные доли газов в смеси проще всего выразить через пар¬ 
циальные давления р %. 
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Как известно, под парциальным давлением подразумевается та¬ 
кое давление газа, которое он имел бы, занимая весь объем, в кото¬ 
ром находится смесь газов. Общее давление газовой смеси р ъ рав¬ 
няется сумме парциальных давлений: 

рі=%р,. 

Интересующая нас объемная доля газа 

г.=И 

' і 

Ръ 

Учитывая это соотношение, получим вместо (5.9) 

1 ѵч 

р*=— У* ър г 

Для газовой смеси постоянного состава величина |а е и/? неизмен¬ 
ны; если состав смеси изменяется, то кажущийся молекулярный 
вес и газовая постоянная смеси также будут изменяться. 


(5 10) 

( 5 . 11 ) 


Внутренняя энергия и теплоемкость газа 


Термодинамические процессы в ракетных двигателях сопровож¬ 
даются изменением энергетического состояния газовых смесей и 
переходом энергии из одного вида в другой. Поэтому необходимо 
ознакомиться также с энергетическими характеристиками газов. 

Одной из энергетических характеристик газа является его внут¬ 
ренняя энергия. Под внутренней энергией газа понимается энергия 
теплового движения частиц (молекул и атомов), из которых он со¬ 
стоит. Это понимание соответствует представлению о теплоте как 
о форме движения материи. 

Энергия теплового движения определяется температурой газа и 
строением самой молекулы. 

Как известно из курса физики, величина внутренней энергии за¬ 
висит от числа степеней свободы молекулы и представляет собой 
сумму энергий движения молекул по каждой из них. 

Установлено, что внутренняя энергия данного газа определяется 
исключительно его температурой. Следовательно, внутренняя энер¬ 
гия V может быть представлена в виде некоторой функции 

{/=* (Г). (5.12) 


Таким образом, внутренняя энергия является функцией состоя¬ 
ния газа. 


Производная 


ди 

дТ 


с ѵ 


( 5 . 13 ) 


представляет собой скорость возрастания внутренней энергии с по¬ 
вышением температуры. Величину с ѵ называют теплоемкостью при 



222 


Гл. V. Процессы в камере сгорания ракетного двигателя 


постоянном объеме . Если отнести эту величину к ГС и единице 
массы, например, к грамм-молю, то размерность этой величины бу¬ 
дет ккал/г-мол град. 

Пользуясь понятием с ѵ и выражением (5.13), внутреннюю энер¬ 
гию можно представить в виде 

г 

ц =[с ѵ ат. (5.14) 

о 

Таким образом, на первый взгляд может показаться, что внут¬ 
ренняя энергия газа зависит от того, при каких условиях (напри¬ 
мер, при постоянном объеме или постоянном давлении) подводилось 
тепло к газу. На самом же деле термин теплоемкость при постоян¬ 
ном объеме имеет тот смысл, что при нагревании газа в условиях 
Ѵ=соп5І тепло затрачивается только на увеличение внутренней 
энергии газа и не расходуется для каких-либо других целей. 

Теплосодержание газа. Показатель адиабаты 

Второй функцией, характеризующей энергетическое состояние 
газа, является теплосодержание, или энтальпия Н. 

Теплосодержание отличается от внутренней энергии тем, что к 
величине внутренней энергии прибавляется произведение рV или в 
тепловых единицах АрѴ. Это произведение является мерой потен¬ 
циальной энергии, которой обладает один килограмм газа, зани¬ 
мающий при давлении р объем V . Поэтому теплосодержание есть 
мера суммы внутренней энергии и потенциальной энергии давления 
газа. .Так, например, полная энергия сжатой пружины составляется 
из внутренней энергии вещества пружины, нагретого до данной тем¬ 
пературы, и из работы, затраченной на ее сжатие. Эта полная энер¬ 
гия сжатой пружины аналогична теплосодержанию сжатого газа. 

Теплосодержание является наиболее важной энергетической ха¬ 
рактеристикой газа, ибо при изменении состояния газа в различных 
технических процессах в подавляющем большинстве случаев изме¬ 
няется не только внутренняя, но и потенциальная энергия. Таким 
образом, полное изменение энергии газа, происходящее в различных 
газовых процессах, определяется всегда величиной изменения теп¬ 
лосодержания АН. 

Согласно определению теплосодержание 

Н=и + АрѴ , (5. 15) 

или в соответствии с (5. 7) и (5. 14) 

т 

Н= ^с ѵ сІТ+АІ<Т. (5. 16) 

о 

Нетрудно видеть, что изменение теплосодержания газа АН со¬ 
ответствует затрате тепла на нагревание газа при постоянном дав- 
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лении. При повышении температуры газа на АТ и увеличении его 
удельного объема на АѴ при неизменном давлении р затрата теп¬ 
ла А (2 на его нагревание составит 

АС! = Ш-\-рИУА=с р АТ, 

здесь рАѴ —работа расширения газа при постоянном давлении р; 
с р — теплоемкость газа при постоянном давлении. 

По уравнению состояния рѴ—КТ при постоянном давлении р 


тогда 

н 



Щ^СрАТ^АЦ+АКАТ 



— с ѵ + АЯ, 


с другой стороны, на основании (5. 16) 


дн \ 

ОТ )р= СОП8І 


—с ѵ -\-АЦ=Ср. 


(5.17) 


Таким образом, теплосодержание можно представить в виде 

т 

н= Г Ср ат. 

О 


Величина теплосодержания, как и величина внутренней энергии, 
является функцией параметров состояния газа. Изменение тепло¬ 
содержания в ходе какого-либо процесса не зависит от вида про¬ 
цесса и определяется только начальным и конечным состояниями 
газа. 

Теплосодержание жидких и твердых веществ (например, компо¬ 
нентов топлив) равняется почти в точности их внутренней энергии, 
так как вследствие малости удельных объемов потенциальная энер¬ 
гия сжатия у них пренебрежимо мала. 

Отметим, что теплоемкость с ѵ для всех газов и при всех темпе¬ 
ратурах больше теплоемкости с ѵ на величину АЯ. 

В термодинамике, как и в газовой динамике, большое значение 
имеет величина отношения теплоемкости при постоянном давлении 
к теплоемкости при постоянном объеме. Эта величина называется 
показателем адиабаты и обозначается через к: 


к — 



с 


V 



(5. 18) 


Из формулы (5.18) следует, что величина к зависит от теплоем¬ 
кости газа при постоянном объеме, т. е. от молекулярного строения 
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и температуры газа. Для технических газов, входящих в состав про¬ 
дуктов сгорания, величина 6 меняется в широких пределах в зави¬ 
симости от температуры. С возрастанием температуры данного 
газа неизменного химического состава величина к уменьшается. Для 
двухатомных газов, например, значение к изменяется от 1,4 при 
низких температурах до 1,28 при очень высоких. 

Максимальное значение 6=1,67 имеют одноатомные газы при 
низких температурах, минимальное значение 6=1,15 — трехатом¬ 
ные газы при высоких температурах. 

Теплоемкость при постоянном давлении может быть выражена 
через показатель адиабаты 6 следующим образом: 

с^-^АЦ. (5.19) 

Внутренняя энергия, теплосодержание газа или соответственно 
теплоемкости с р и с ѵ для продуктов сгорания ракетных топлив при 
высоких температурах вычисляются на основании эксперименталь¬ 
ных данных методами статистической термодинамики. В узких тем¬ 
пературных интервалах изменение теплоемкости с температурой 
может быть представлено линейным или степенным законами. Од¬ 
нако такие зависимости не могут быть использованы во всем 
диапазоне изменения температур продуктов сгорания ЖРД. 


Химическая энергия и полное теплосодержание. 

Основное уравнение сгорания 

В ракетных двигателях химическая энергия переходит в другие 
виды энергии — внутреннюю энергию теплового движения, потен¬ 
циальную энергию давления и, наконец, в кинетическую энергию га¬ 
зового потока. 

Различают две энергетические характеристики любого вещества 
(в том числе и газа), учитывающие величину запаса химической 
энергии: полную внутреннюю энергию і/ и и полное теплосодержа¬ 
ние /. 

Полной внутренней энергией называется сумма внутренней 

энергии теплового движения и химической энергии (і/ п =^+А^о); 
полное теплосодержание равно сумме теплосодержания (иногда его 
называют физическим теплосодержанием) и химической энергии, 

т. е. І = Н + АН° 0 . 

Разность полных теплосодержаний топлива и продуктов сгора¬ 
ния, взятых при одной и той же температуре Г 0 , равной температу¬ 
ре топлива до начала сжигания, будет определять собой количест¬ 
во тепла, которое выделяется при сгорании топлива. Это количест¬ 
во тепла, очевидно, равно теплотворности топлива 

КО (Утопл Уі.с^Го* 
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Так как теплотворность топлива определяется при нормальной 
температуре, то с разницей физических теплосодержаний топлива и 
продуктов сгорания можно не считаться ввиду их небольших изме¬ 
нений при малых температурах. Таким образом, теплотворность 
топлива определяется в основном разностью химических энергий 
топлива и продуктов сгорания или же, как мы видели в гл. IV, раз¬ 
ностью их стандартных теплот образования [см. формулу (4.3)]. 

При этом 

^п.с — ^топл == топл — Ь Но п.с = Ко- 

Величина полного теплосодержания широко используется при 
расчете сгорания и расширения топлива в ракетных двигателях. 

Если принять, как это обычно и делается, что в стандартном со¬ 
стоянии молекулярные газы и углерод в виде (3-графита имеют хи¬ 
мическую энергию, равную нулю, то, например, для углекислого 
газа получается химическая энергия, равная—94,05 ккал/г-мол, 
или 2140 ккалікг. Водяные пары имеют также отрицательную хими¬ 
ческую энергию, равную—57,79 ккал/г-мол, или—3210 ккал/кг. 
Образование этих газов приводит к превращению химической энер¬ 
гии в тепло, которое может быть затрачено на повышение физиче¬ 
ского теплосодержания газов. 

Некоторые газы, входящие в состав продуктов сгорания, как, 
например, атомарные газы, имеют положительную химическую 
энергию. Это означает, что при их образовании (из стандартных эле¬ 
ментов) химическая энергия не выделяется, а поглощается. 

Используя понятие полного теплосодержания, можно очень лег¬ 
ко записать основное уравнение сгорания. Для этого надо приме¬ 
нить к процессу горения закон сохранения энергии. Положим спер¬ 
ва, что горение не сопровождается никакими потерями энергии. 
Тогда полное теплосодержание / пс продуктов сгорания при той 
температуре Т, которую они будут иметь в результате процесса го¬ 
рения, должно быть равно полному теплосодержанию топлива 
/топл, поступившего в камеру: 

Акс^тошг ( 5 - 20 ) 

В процессе сгорания могут иметь место различные потери энер- 
гии, например, вследствие отвода тепла в стенки камеры или физи¬ 
ческой неполноты сгорания при плохом смесеобразовании. Их мож¬ 
но учесть, введя коэффициент полноты сгорания т] сг . Уравнение 
сгорания можно записать в этом случае в таком виде: 

Аі.с ^сгАгопл* (5.21) 

Для определения температуры сгорания по уравнениям (5.20; 
или (5.21) необходимо знать состав продуктов сгорания, так как 
от состава газовой смеси зависит не только химическая энергия, но 
и величина теплосодержания (поскольку теплоемкости различных 
газов различны). 

15 И41 
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На состав продуктов сгорания и полноту превращения химиче¬ 
ской энергии в камерах сгорания ЖРД существенное влияние ока- 
зывают процессы диссоциации. 

4. ТЕРМИЧЕСКАЯ ДИССОЦИАЦИЯ И СОСТАВ ПРОДУКТОВ 

СГОРАНИЯ 

Термическая диссоциация и константы равновесия 

При описании процессов, происходящих в камерах сгорания ра¬ 
кетных двигателей (особенно жидкостных), мы особое внимание 
уделяли вопросам обеспечения полного сгорания топлива, а следо¬ 
вательно, и полного превращения его химической энергии в тепло¬ 
вую. Однако степень полноты превращения химической энергии 
в тепловую определяется не только конструкцией камеры и голов¬ 
ки, но и особенностями протекания физических и химических про¬ 
цессов при высоких температурах. 

Для процессов сгорания, происходящих при высоких темпера¬ 
турах, как уже упоминалось, характерна весьма интенсивная тер¬ 
мическая диссоциация, т. е. процессы образования химических сое¬ 
динений при горении в этих условиях частично сопровождаются их 
распадом. 

При протекании реакций в обратном направлении имеет место 
и обратное преобразование энергии. Вследствие диссоциации про¬ 
исходит потеря физического теплосодержания и снижается степень 
использования химической энергии. При высокой температуре, на¬ 
пример, реакция окисления окиси углерода обязательно сопровож¬ 
дается обратной оеакцией разложения углекислого газа: 

СО ~\ -О 2 СО 2 • 

2 

С кинетической точки зрения возможность протекания обратной 
реакции объясняется тем, что в газовой смеси всегда имеют место 
встречи — соударения молекул СО 2 между собой или с молекула¬ 
ми СО и О 2 , что при достаточной силе удара сопровождается рас¬ 
падом молекулы СО 2 на составляющие. При этом источником энер¬ 
гии, необходимой для расщепления СО 2 , является энергия теплово¬ 
го движения. 

По мере протекания реакции горения количество исходных мо¬ 
лекул, т. е. СО и О 2 , постепенно уменьшается, а следовательно, 
уменьшается и скорость этой реакции. Скорость реакции диссоциа¬ 
ции, напротив, по мере увеличения содержания в газе продуктов 
реакции горения (в нашем случае СО 2 ) увеличится, так как число 
столкновений, в которых участвуют молекулы СОг ? ,будет увеличи¬ 
ваться. В результате наступает такой момент, когда скорости реак¬ 
ций горения и диссоциации делаются равными друг другу —г на- 
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ступает состояние химического равновесия. Средний химический 
состав газа при этом меняться не будет. 

Количественное соотношение, устанавливающееся между диссо¬ 
циированными и недиссоциированными газами в условиях химиче¬ 
ского равновесия, определяется так называемой константой равно¬ 
весия. 

Для каждой химической реакции константа равновесия устанав¬ 
ливает соотношение между концентрациями или же парциальными 
давлениями отдельных составляющих газовой смеси, находящейся 
в химическом равновесии. 

В жидкостных ракетных двигателях для расчетов используются 
константы равновесия К р > выраженные через парциальные давления, 
Каждое парциальное давление входит в выражение константы в 
той степени, в какой оно влияет на скорость реакций *. Например, 
константа равновесия реакции 

со 2 ^со+^-о 2 


выражается следующим образом: 



і 


^СО^Оз 



(5. 22) 


где р со , /? 0а и /? СОз — парциальные давления газов, составляющих 
данную смесь. 

Из приведенного для константы равновесия выражения видно, 
что чем сильнее диссоциация, тем больше величина К р (тем больше 
давления Рсои р 0 и меньше давление р со ). 

С помощью константы равновесия можно находить состав газо¬ 
вой смеси, а также определять изменение ее состава при изменении 
внешних условий. 

Величина константы равновесия К Р для данной реакции зависит 
только от температуры. Эта зависимость чрезвычайно сложна, 
и для реакций между продуктами сгорания ракетных двигателей 
нельзя привести аналитические выражения, связывающие констан¬ 
ты равновесия и температуру. 

Константы равновесия в настоящее время вычисляются метода¬ 
ми статистической термодинамики; для этого необходимо знать мо¬ 
лекулярные постоянные, а главное — величины химических энергий 
соответствующих веществ. Таблицы значений констант равновесия, 


* Как известно, по закону действующих масс для химических реакций эта'сг'е' 
пень определяется соответствующим коэффициентом реакции. '' • 
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составленные в необходимых пределах изменения температур, 
широко используются при расчетах процессов в ракетных двига¬ 
телях. 


Влияние температуры и давления на состав продуктов 

сгорания 

Значения констант равновесия реакций диссоциации резко воз¬ 
растают с увеличением температуры, и в продуктах сгорания соот¬ 
ветственно возрастает содержание продуктов диссоциации. Это 
также ясно с кинетической точки зрения. Если увеличить темпера¬ 
туру Г, при которой находится газовая смесь, то число молекул, 
имеющих большой запас энергии, увеличится, а это приведет к уве¬ 
личению скорости реакции диссоциации продуктов сгорания и на¬ 
рушению установившегося при прежней температуре равновесия. 
При новой, более высокой температуре газа снова установится рав¬ 
новесное состояние, характеризующееся равенством скоростей пря¬ 
мой (горение) и обратной (диссоциация) реакций, но уже при 
большем содержании в газовой смеси продуктов диссоциации. Та¬ 
ким образом, температура, при которой находится смесь газов, 
влияет на состав этой смеси и притом так, что с повышением тем¬ 
пературы в смеси увеличивается содержание газов, на образование 
которых необходима затрата тепла. 

Константа равновесия для идеальных газов не зависит от дав¬ 
ления, но это не означает, что состав газовой смеси при изменении 
давления всегда остается неизменным. 

Многие реакции диссоциации сопровождаются изменением объ¬ 
ема газовой смеси. Так, например, при реакции диссоциации угле¬ 
кислого газа число молей увеличивается на Ѵ 2 моля на каждый 
моль полностью продиссоциировавшего углекислого газа. В случае 
постоянного давления это приведет к увеличению объема газовой 
смеси. 

Для реакций диссоциации, идущих с изменением числа молей, 
состав газовой смеси будет зависеть от давления, при котором она 
находится. При этом константа равновесия не изменяется, а пар¬ 
циальные давления составляющих газов перераспределяются. Если 
реакция диссоциации идет с увеличением числа молей, то возра¬ 
стание давления приводит к подавлению реакций диссоциации 
и увеличению содержания в газовой смеси продуктов полного сго¬ 
рания. Иначе говоря, увеличение давления уменьшает степень дис¬ 
социации газов, если она сопровождается увеличением числа молей. 
Для реакций диссоциации, идущих без изменения числа молей, 
состав продуктов не зависит от давления. Так как большинство 
реакций диссоциации продуктов сгорания ракетных топлив про¬ 
исходит с увеличением числа молей, то повышение давления в ка¬ 
мере сгорания несколько (не очень значительно) уменьшает сте¬ 
пень диссоциации. 
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Состав и температура продуктов сгорания в ракетных двигателях. 

Полнота выделения химической энергии 

Обычные топлива ракетных двигателей включают в себя четыре 
элемента: углерод, водород, кислород и азот. 

Если бы горение не сопровождалось диссоциацией, то продукты 
сгорания состояли бы из углекислого газа СО 2 , водяных паров НоО 
и молекулярного азота N 2 *. Однако уже при не очень высоких тем¬ 
пературах — около 2800° абс. — наблюдается значительная диссо- 



Фиг. 5. 22. Диссоциация паров Н 2 0 и углекислого газа С0 2 в зависимости 

от температуры. 


циация углекислого газа и водяных паров (фиг. 5.22). При этом 
дополнительно образуются окись углерода СО, гидроксильная 
группа ОН и молекулярные кислород и водород — О 2 и Н 2 . При еще 
более высокой температуре становится значительным содержание 
в продуктах сгорания окиси азота N0, а также атомарных газов: 
водорода Н, кислорода С и азота N. 

Состав продуктов сгорания в камере определяется константами 
равновесия соответствующих реакций диссоциации с учетом давле¬ 
ния в камере р к . Кроме того, состав газов зависит от относительно¬ 
го содержания в топливе различных элементов. 

Так как состав продуктов сгорания зависит от температуры, то 
решение уравнений (5.20) или (5.21) требует довольно большой 
вычислительной работы. Обычно приходится задаваться величиной 
температуры, затем по константам равновесия и составу топлива 

* При стехиометрическом соотношении компонентов. 
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находить состав продуктов сгорания, т. е. парциальные давления 
газов, и, наконец, проверять основное уравнение сгорания 

/ =ѵі I . 

Ж П.С ІСГ д ТОПЛ 

Истинная температура и соответствующий ей состав продуктов 
сгорания определяются, таким образом, методом подбора. 

Результаты расчетов показывают, что вследствие резкого возра¬ 
стания степени диссоциации продуктов сгорания с увеличением 
температуры сверх 3000° абс. увеличение запаса химической энер¬ 
гии в топливе не приводит к пропорциональному возрастанию тем¬ 
пературы в камере. Так, например, можно сравнить температуры 

сгорания двух топлив: керосин+ 
+ азотная кислота и керосин + кисло¬ 
род. Теплотворность второго топли¬ 
ва составляет 2200 ккалікг, что при¬ 
мерно на 50% больше теплотворно¬ 
сти первого (1460 ккалікг ). Однако 
температура сгорания топлива керо¬ 
син + кислород (3600° абс.) только 
на 20% выше температуры сгорания 
керосина с азотной кислотой 
(2980°абс). Это является прямым 
следствием интенсивной диссоциа¬ 
ции продуктов сгорания и уменьше¬ 
ния полноты выделения химической 
энергии. 

Рассмотрим далее зависимость температуры сгорания от давле¬ 
ния. 

Эта зависимость хорошо иллюстрируется графиком на фиг. 5.23, 
построенным для продуктов сгорания топлива керосин + жидкий 
кислород при а=0,7. Диссоциация продуктов полного сгорания 
этого топлива — смеси углекислого газа СО 2 и водяных паров 
Н 2 0 — происходит с увеличением числа молей (ССЬ-^СО + ѴгСѴ, 
НгО-^Нг + і/оОг). Следовательно, возрастание давления должно 
уменьшать диссоциацию продуктов сгорания, увеличивать долю 
химической энергии, переходящей в физическое теплосодержание 
продуктов горения, и в конечном счете приводить к повышению тем¬ 
пературы сгорания. 

Как видно из графика (см. фиг. 5.23), сначала, при малых абсо¬ 
лютных значениях, увеличение давления приводит к быстрому воз¬ 
растанию температуры, а затем, с повышением давления, — ко все 
более медленному. Это происходит потому, что рост температуры 
в свою очередь способствует увеличению диссоциации продуктов 
сгорания. 

Такая зависимость температуры сгорания от давления характер- 
на для всеЗГт^ливТ’ра^ Она вызывает стремление 


С а 6с 



Фиг. 5. 23. Зависимость темпера¬ 
туры продуктов сгорания топлива 
кислород 4* керосин от давления 
при а=0,7. 
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увеличивать давление, л камере, с щелью улучшить использование 
химической энергии топлива и повысить тем самым удельную таГу. 

На температуру и состав продуктов сгорания, кроме давления, 
влияет также соотношение компонентов в топливе. 

Без учета диссоциации максимальная температура сгорания 
и максимальное количество выделяющегося при сгорании тепла 
имело бы место при теоретическом соотношении ѵ 0 горючего и окис¬ 
лителя, т. е. при <х=1. Однако явление диссоциации уменьшает 
температуру сгорания, а неодинаковая устойчивость продуктов сго- 



Фиг. 5. 24. Зависимость температуры 
горения топлива кислород+керосин 
от коэффициента избытка окислите¬ 
ля а и давления р . 


(2 ккал /кг 



Фиг. 5.25. Зависимость выделения 
тепла при сгорании топлива кисло¬ 
род + керосин от коэффициента из¬ 
бытка окислителя а и давления р. 


рання по отношению к диссоциации приводит к тому, что макси¬ 
мальная температура и максимальное выделение тепла соответст¬ 
вуют для современных топлив ЖРД значениям а<1, т. е. топливам 
с недостатком окислителя и избытком горючего. 

На фиг. 5.24 и 5.25 представлены зависимости температуры го¬ 
рения, а также количества выделяющегося тепла (3 для топлива 
кислород+керосин от коэффициента а избытка окислителя и давле¬ 
ния. Сдвиг максимумов температуры и выделения тепла в сторону 
а<1 объясняется тем, что при недостатке окислителя в продуктах 
сгорания увеличивается относительное содержание устойчивой 
к диссоциации окиси углерода. Как показывают кривые фиг. 5. 25, 
потеря тепла вследствие диссоциации в камере сгорания достаточ¬ 
но велика — она составляет при давлении в камере 10 кгісм 2 свыше 
30% теплотворности топлива, равной 2200 ккал! кг. 

Мы рассмотрели влияние диссоциации на примере топлива, 
имеющего значительную величину теплотворности. Поскольку 
интенсивность диссоциации снижается при уменьшении температу¬ 
ры, то для топлив с меньшей теплотворностью (кислород+спирт 
или азотная кислота+керосин) влияние диссоциации уменьшается. 
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хотя и остается достаточно существенным. Так, например, потеря 
тепла в камере на диссоциацию для топлива кислород + спирт со¬ 
ставляет 18—25% теплотворности, а для азотнокислотных топлив 
12—18%. 

Отметим, что выполнение расчетов, позволяющих оценить каче¬ 
ство горения топлива в ракетных двигателях, возможно только пу¬ 
тем решения довольно громоздкой системы уравнений методом по 
следовательных приближений. При этом такие расчеты нуж¬ 
но проделывать многократно, 
отыскивая наилучшие условия 
сжигания данного топлива 
(а и рк)- В настоящее время 
для этих расчетов применяются 
электронные счетные ма¬ 
шины. 

Расчеты сгорания необходи¬ 
мы также и для последующего 
анализа истечения продуктов 
сгорания через сопло. Как мы 
увидим ниже, в уравнения за¬ 
конов истечения входят вели¬ 
чины, определяемые составом 
продуктов сгорания: газовая 
постоянная 7? и показатель 
адиабаты к . 

Газовая постоянная зависит, как показывают формулы (5.8) 
и (5.9), от состава газа и определяется температурой сгорания 
и давлением, при котором происходит сгорание. 

Показатель адиабаты к изменяется за счет совместного влияния 
температуры и состава продуктов сгорания на теплоемкость. 

Влияние температуры и давления продуктов сгорания на вели¬ 
чину их газовой постоянной Д и показатель адиабаты к иллюстри¬ 
руется графиком фиг. 5.26. Как показывает этот график, с увели¬ 
чением температуры газовая постоянная продуктов сгорания уве¬ 
личивается. Это происходит вследствие уменьшения содержания 
в продуктах сгорания многоатомных газов, что является результа¬ 
том диссоциации. По этой же причине с увеличением температуры 
и уменьшением давления увеличивается показатель адиабаты про¬ 
дуктов сгорания. 

Особые термодинамические свойства газовых смесей 
при высоких температурах 

Любой термодинамический процесс, происходящий в нагретой 
до высокой температуры газовой смеси, сопровождается реакциями 
диссоциации или рекомбинации, приводящими к изменению химиче¬ 
ского состава газовой смеси. Термодинамические процессы такого 


/? кгм/кгград 



Фиг. 5. 26. Зависимость газовой постоян¬ 
ной продуктов сгорания Я и показателя 
адиабаты к от температуры Т и давле¬ 
ния р . 
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рода часто встречаются на практике. В частности, они имеют место 
в камерах и особенно в соплах ракетных двигателей при полетах 
ракеты с большой скоростью в пределах атмосферы, при обтекании 
газоструйных рулей и т. д. 

Изменение химического состава газовой смеси сказывается 
прежде всего на величине газовой постоянной которая не остает¬ 
ся неизменной, хотя параметры газовой смеси при любом ее состоя¬ 
нии (т. е. при любом химическом составе) и подчиняются уравне¬ 
нию состояния идеального газа 


рѴ=КГ или —=^/?Г. 

р 

Изменение химического состава вызывает также изменение теп¬ 
лоемкости газа. 

Теплоемкости, учитывающие изменение химической энергии га¬ 
за, будем называть полными теплоемкостями и отмечать их в обо¬ 
значениях штрихом. Так, например, полная теплоемкость при по¬ 
стоянном объеме Су по определению будет равна 


с 'ѵ={^г) =(%) + 

\ ОТ /Ѵ=сопѣі \ дТ /К=соп$* 


дІІ\ 


/дДЛ° 


/с>ДЯ° 


\ дТ /И=соп$* ^ дТ )ѵ=соп${ 


(5. 23) 


Аналогично полная теплоемкость при постоянном давлении с р 
может быть записана так: 


с Н 


д л\ 

дТ /р= СОП5* 


) + 

\ 01 /р—соп&і 


/ЙДЯ» 
^ \ дТ 


С +(—° 
1Р =СОП5І ** \ дТ 


р — СОП8І 


(5. 24) 


Здесь величины (и 

\ дТ /Ѵ=СОПѢІ \ дТ /р= СОП8І 

ты равными Су и с р соответственно. 


приближенно прі 
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При возрастании температуры, как было указано выше, в газо¬ 
вой смеси увеличивается содержание продуктов диссоциации, име¬ 
ющих по сравнению с исходными веществами больший запас хими¬ 
ческой энергии. Поэтому величины 

« „ « 

\ дТ /к=СОП8* \ дТ ) Р— СОП8І 


всегда положительны, а следовательно, сѵ^>с ѵ и с р ^>с р . 


В области температур, имеющих место в камере сгорания и 

сопле ракетного двигателя, величины дкНо/дТ могут быть одного 
порядка с с ѵ и с р и даже превышать их. 

Численные значения полных теплоемкостей определяются ха¬ 
рактером протекания процессов нагревания или охлаждения реа¬ 
гирующей смеси газов. 

Рассмотрим такой случай, когда в процессе нагревания или 
охлаждения газовая смесь все время будет подчиняться условиям 
химического равновесия. Это возможно, если реакции диссоциации 
или рекомбинации, необходимые для постоянного поддержания хи¬ 
мического равновесия в смеси газов, будут успевать происходить за 
период нагрева или охлаждения газа. Такой процесс нагрева или 
охлаждения газа называется предельно равновесным. 

Теоретические исследования и специальные эксперименты пока¬ 
зали, что состояние продуктов сгорания в соплах ракетных двига¬ 
телей изменяется предельно равновесно, несмотря на малое время 
протекания этих процессов. Поэтому в дальнейшем будем понимать 
под полными теплоемкостями с р и с ѵ теплоемкости, вычисленные 

при условии равновесного нагревания или охлаждения. 

В случае предельно равновесного процесса количественный со¬ 
став газовой смеси, а следовательно, и полное теплосодержание или 
полная внутренняя энергия газовой смеси вполне определяются хи¬ 
мической структурой молекул газовой смеси, а также величиной 
температуры и давления. 


Заметим, 

адяП 

дТ /Ѵ—сопѣі 


(дХН° 0 \ 

что при этих условиях величины I-1 и 

\ дТ ] р— СОП8І 

не будут равными, так как при нагревании газа в 


постоянном объеме будет увеличиваться его давление. Увеличе¬ 
ние давления, как мы знаем, препятствует протеканию реакций 
диссоциации, идущих с увеличением числа молей. Следовательно, 
газ, нагреваемый при постоянном объеме, будет изменять свой 
состав менее быстро, чем газ, нагреваемый при постоянном дав¬ 
лении. 

На фиг. 5.27 показан график изменения полного теплосодержа¬ 
ния продуктов диссоциации водяных паров с температурой. При 
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построении этой зависимости состав продуктов сгорания для раз¬ 
личных температур определяется в соответствии с графиком 
фиг. 5 : 22. Лля сравнения приведен график изменения физического 

теплосодержания недиссоциирую¬ 
щих водяных паров. 

На фиг. 5.28 нанесена зависи- 
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Фиг. 5. 27. Изменение полного 
теплосодержания равновесно 
диссоциирующих водяных па¬ 
ров и паров воды, не изменяю¬ 
щих своего химического соста¬ 
ва при изменении температу¬ 
ры Т. 

1 —полное теплосодержание равно¬ 
весно диссоциирующих водяных 
паров, 2—полное теплосодержание 
водяных паров, не изменяющих 
свой химический состав. 


Фиг. 5.28. Изменение тепло¬ 
емкости с р диссоциирующих 

и с р недиссоциирующих водя¬ 
ных паров в зависимости от 
температуры Т. 

ных паров от температуры. При этом 

видно, что Ср^>с р . При высоких 
температурах полная теплоемкость 
во много раз больше теплоемкости 
газа неизменного химического со¬ 


става. 

Пользуясь понятиями полных теплоемкостей можно для описа¬ 
ния термодинамических процессов в газовых смесях применять 
те же методы, что и для описания процессов в газах постоянного 
состава. В частности, очень важный адиабатический процесс, про¬ 
текающий в газах переменного состава, может быть описан урав¬ 
нением 



= соп$Ц 
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где величина к' = с р /с ѵ представляет собой отношение полных теп¬ 
лоемкостей и может быть названа показателем адиабаты газа 
переменного состава. 

Для вычисления величины к' надо знать значения полных тепло¬ 
емкостей; они могут быть найдены путем проведения соответствую¬ 
щих термодинамических расчетов. При этом необходимо отметить, 
что соотношение с р — с ѵ годное для газов постоянного состава, 

цля термодинамических процессов в газах переменного состава те¬ 
ряет свою силу. 

При расчетах процесса расширения в ракетных двигателях, ра¬ 
ботающих на обычных топливах, продукты сгорания которых имеют 
не слишком высокую температуру (не свыше 3600* абс.), может 
быть использован усредненный показатель процесса расширения п ш . 
который называют показателем изоэнтропы. Введением величины 
/?из учитывается (хотя и не совсем точно) переменность состава про¬ 
дуктов сгорания. 



Глава VI 


ТЕЧЕНИЕ ПРОДУКТОВ СГОРАНИЯ ПО СОПЛУ 
РАКЕТНОГО ДВИГАТЕЛЯ 

1. ОСНОВНЫЕ ЗАКОНЫ ДВИЖЕНИЯ ГАЗОВОГО ПОТОКА 
Параметры газового потока 

Продукты сгорания, образовавшиеся в камере сгорания двига¬ 
теля, поступают затем в сопло, где происходит их расширение 
и ускорение. В процессе движения по соплу параметры газового по¬ 
тока изменяются. К параметрам потока газов в сопле, помимо ука¬ 
занных выше величин, характеризующих состояние газа: р, V (или 
р) и Т, относятся также скорость ѵу и площадь поперечного сече¬ 
ния потока 5. 

При движении по соплу происходит уменьшение температуры 
и давления газа. Уменьшение температуры приводит к уменьшению 
степени диссоциации сильно диссоциированного в камере газа — 
рекомбинации атомов и радикалов в молекулы. 

Уменьшение давления в незначительной мере препятствует 
этому процессу. Ясно, что рекомбинация приводит к дополнительно¬ 
му выделению тепла и способствует более полному преобразова¬ 
нию химической энергии топлива в кинетическую энергию газового 
потока, вытекающего из сопла. 

Не будем пока учитывать явления рекомбинации и рассмотрим 
течение по соплу газа постоянного состава. В качестве основного 
уравнения для определения параметров потока используем урав¬ 
нение состояния газа 

- Е -=ёЯТ (6.1) 

р 

или в другой записи 

рѴ^ЯТ. 

Вторым уравнением, в которое входят параметры газового потока, 
является уравнение термодинамического процесса. На этом урав¬ 
нении мы остановимся несколько более подробно. 

Состояние газа при термодинамических процессах может изме¬ 
няться самым различным образом, например, при постоянном объ- 
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еме, при постоянном давлении или при постоянной температуре. 
В зависимости от этого связь между параметрами состояния газа 
оказывается различной. 

Наиболее общей формой уравнения термодинамического про¬ 
цесса является уравнение 


= сопзі 


или 


р]/ п = сопзі. 


(6. 2) 



Условимся в дальнейшем рассматривать только такие процессы, 
показатель которых п остается постоянным для всего процесса. 

Беря различные значения показателя п, можно описать основные 
термодинамические процессы, протекающие в газах. Так, например, 

принимая /2 = 0, получим р = сопзі, сле¬ 
довательно, уравнение (6.2) в этом 
случае будет выражать уравнение 
изобарического процесса. Такой про¬ 
цесс имеет место, например, в камере 
сгорания ракетного двигателя. Этот 
процесс в рѴ - координатах на фиг. 6. 1 
изображен линией / (изобарой). 

При /г=1 получим рѴ= сопзі или, 
принимая во внимание уравнение со¬ 
стояния, получим 7 = сопзі, т. е. урав¬ 
нение изотермического процесса (линия 
II —изотерма — на фиг. 6. 1). 

При п ->ос уравнение (6.2) будет 
представлять собой уравнение изохо- 
рического процесса Ѵ= сопзі. 

Линия III (изохора) на фиг. 6. 1 разграничивает две характер¬ 
ные области: область процессов расширения (увеличение удельных 
объемов V) и область процессов сжатия (уменьшения удельных 
объемов V). 

Из всех возможных процессов в газах нас больше всего будет 
интересовать процесс расширения газа постоянного состава, про¬ 
исходящий в условиях отсутствия теплообмена между газом и окру¬ 
жающей средой. Казалось бы, что такие условия для движения газа, 
особенно в сопле ракетного двигателя, существовать не могут, ибо 
газ имеет высокую температуру и соприкасается с интенсивно 
охлаждаемыми стенками сопла. Однако в действительности дело 
обстоит не так. Время соприкосновения газа со стенками сопла 
очень мало. Вследствие большой скорости потока это время состав¬ 
ляет, даже в двигателе, имеющем значительные размеры, величину 
порядка 0,001 сек. Кроме того, * большая часть газа проходит вда¬ 
леке от стенок и только в малой степени передает им тепло. 


Фиг. 6.1. Графики 
термодинамических 
в газе. 


основных 

процессов 



1. Основные законы движения газового потока 
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По указанным причинам количество тепла, отдаваемого газом 
стенкам, ничтожно мало по сравнению с общим его запасом в газе, 
и процесс расширения газа в сопле ракетного двигателя можно 
считать происходящим без теплообмена со стенками. Такой процесс 
расширения носит название адиабатического. 

Адиабатический процесс, происходящий в газе, характерен тем, 
что в нем в наиболее простой форме проявляется закон сохранения 
энергии. 

При адиабатическом расширении происходит уменьшение темпе¬ 
ратуры и давления газа. В связи с уменьшением температуры 
уменьшается внутренняя энергия, которой обладает газ. Можно 
показать, что уменьшение давления при адиабатическом расшире¬ 
нии газа вызывает также уменьшение потенциальной энергии дав¬ 
ления газа, несмотря на возрастание удельного объема. По закону 
сохранения энергии разность энергий, которыми обладает газ в на¬ 
чале и в конце процесса, целиком переходит в работу расширения 
газа. 

Работа расширения газа используется в разных машинах по- 
разному: в поршневом двигателе, например, она превращается 
в работу перемещения поршня, в реактивном — в кинетическую 
энергию газового потока. Количество работы, получаемой при адиа¬ 
батическом расширении газа, легко подсчитать, определив измене¬ 
ние внутренней и потенциальной энергий газа в процессе расшире¬ 
ния. Это мы сделаем ниже при выводе уравнения энергии. 

Показатель п для адиабатического процесса, протекающего 
в газе неизменного состава, равен показателю адиабаты: 


Как видно из фиг. 6.1, кривая расширения с показателем п = к 
(линия IV) проходит между изотермой и изохорой несколько кру¬ 
че, чем изотерма, так как й>1. 


Установившееся и неустановившееся течения газа 

Для определения связи между параметрами движущегося газа 
недостаточно использовать одни только термодинамические соот¬ 
ношения, необходимо рассмотреть также закономерности, характе¬ 
ризующие газовые течения. 

Выделим в первую очередь из всех возможных течений устано¬ 
вившиеся, или стационарные, течения. Под ус тановившим ся тече¬ 
нием газа поЕимается такое, при котором в каждоиГданной"тЭТке 
пространства параметры* ГцЗа^ (скорость, давление, температура, 
плотность) не мёняіотся со временем. Если это постоянство пара¬ 
метров по времени не соблюдается, движение называют неустано- 
ВНВШИМСЯ. 
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Во многих технических задачах, связанных с движением газов, 
течение газов можно считать установившимся, если не полностью, 
то во всяком случае в среднем. Это значительно упрощает решение 
многих практических задач. 

Именно таким будем считать движение газа в соплах ракет¬ 
ных двигателей. При этом из рассмотрения следует исключить пе¬ 
риод запуска и остановки двигателя, а также момент перехода дви- 
гатёля с одного режима на другой, когда по времени изменяется 
расход топлива, а следовательно, расход газа и параметры газового 
потока. В этих случаях мы имеем пример неустановившегося тече¬ 
ния газа. 


Распределение скоростей по поперечному сечению потока. 

Одномерное течение 

Газы, как и жидкости, обладают вязкостью. Характеристикой 
вязкости является коэффициент вязкости р, определяемый соотно¬ 
шением 


где т — касательное усилие, отнесенное к единице площади, кото¬ 
рое возникает между двумя параллельно движущимися 
слоями газа или жидкости, расположенными на расстоя¬ 
нии А у друг от друга; 

Асе; — разность скоростей между этими слоями. 

Вязкость газов много меньше вязкости жидкостей и проявляет¬ 
ся только там, где имеется большая разность скоростей, например 
непосредственно у поверхности обтекаемого тела. Частицы газа, 
непосредственно прилегающие к этой поверхности, как бы прили¬ 
пают к ней и остаются неподвижными. 

По мере удаления от поверхности тела скорости частиц газа 
быстро возрастают, а затем остаются постоянными, равными ско¬ 
рости потока. 

Тонкий слой газа, в котором происходит нарастание скорости 
от нуля до скорости свободного потока, называется пограничным 
слоем . Постепенное нарастание скорости в пограничном слое объ¬ 
ясняется действием сил внутреннего трения в газе. 

Толщина пограничного слоя у поверхности обтекаемого тела 
по направлению потока возрастает и при больших линейных разме¬ 
рах тела может достигать значительной величины. 

Движение газов и жидкостей, как известно из курса физики, 
может быть ламинарным и турбулентным . При ламинарном — слои¬ 
стом — движении струйки газа не перемешиваются, при турбулент¬ 
ном же происходит интенсивное перемешивание струек за счет по¬ 
перечного перемещения небольших объемов газа. 
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Ламинарное движение может быть как установившимся, так 
и неустановившимся. Турбулентное движение всегда является не¬ 
установившимся. Однако вследствие того, что перемешивание сло¬ 
ев жидкости или газа происходит в объемах, существенно меньших, 
чем общие размеры потока, турбулентное движение можно в сред¬ 
нем рассматривать как установившееся. 

При течении газа вдоль стенки в пограничном слое на некото* 
рой длине движение является ламинарным, а затем переходит 
в турбулентное. Переход движения от ламинарного к турбулентно¬ 
му зависит от условий течения газа. 



Фиг. 6.2. Распределение 
скоростей по поперечно¬ 
му сечению турбулент¬ 
ного потока. 


Фиг. 6.3. Схема одномерного течения по 
соплу камеры двигателя. 


Закон изменения скорости в пограничном слое по его толщине 
различен для ламинарного и турбулентного движений. В турбулент¬ 
ном пограничном слое вследствие интенсивного перемешивания 
слоев газа скорость нарастает значительно быстрее, чем в ламинар¬ 
ном слое. 

Условия течения газа по соплу ракетного двигателя таковы, что 
пограничный слой всегда бывает турбулентным с быстрым нара¬ 
станием скорости до полной скорости потока (фиг. 6.2). Поэтому 
при рассмотрении движения газа по соплу ЖРД пограничный слой 
обычно во внимание не принимается и считается, что в любой точке 
данного сечения скорость одна и та же, равная средней скорости 
потока ш сѵ . 

Сопло ракетного двигателя представляет собой канал перемен¬ 
ного сечения, в котором должно возникнуть радиальное течение 
газа к оси канала в сужающейся части и от оси — в расширяющей¬ 
ся. Однако радиальными скоростями газа в сопле в первом при¬ 
ближении можно пренебречь. 

Таким образом, в каждом поперечном сечении камеры двига¬ 
теля скорость принимается постоянной и равной скорости на оси 

канала (фиг. 6.3). Такое течение жидкости называется одномер¬ 
ным. 

Если радиальную скорость не учитывать, то расчетная (теорети¬ 
ческая) скорость потока окажется выше действительной. Можно, 

П41 
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следовательно, считать, что радиальное течение приводит к неко¬ 
торой потере скорости истечения и удельной тяги двигателя. Эта 
потеря включается в общую сумму потерь, которыми сопровождает¬ 
ся течение газа по соплу. 

Уравнение расхода 

Рассмотрим два сечения, перпендикулярные направлению ско¬ 
рости одномерного потока (фиг. 6.4), и подсчитаем массу газа, про¬ 
ходящую через оба сечения за время А 1. Массовый расход опреде¬ 
ляется в этом случае объемным расходом Зіѵ А 1, ухмноженным на 
плотность о. Таким образом, масса газа, проходящая через первое 
сечение одномерного потока, будет ріШі5іД^ а через второе — 

Р2йУ2$ 2 А/. 

Но при установившемся движении 
за время А I никакого изменения пара¬ 
метров газа в любой точке между пер¬ 
выми и вторыми сечениями произойти 
не может. Следовательно, накопления 
или уменьшения массы газа в объеме 
между сечениями не будет. Поэтому 
приход газа через сечение 1-1 должен 
равняться его расходу через сечение 
2-2, откуда следует, что для одномер¬ 
ного газового потока при установив¬ 
шемся движении 

рг^Д^сопзі (6.3) 

называется уравнением расхода. Оно 
представляет собой выражение закона сохранения массы для слу¬ 
чая потока газа. 

Для несжимаемой жидкости р = сопзі и уравнение расхода при¬ 
нимает вид 

^5=СОП5І. (6.4) 

•При малых скоростях газ может рассматриваться как несжима¬ 
емая жидкость. Из уравнения (6.4) следует, что в этом случае 
скорость изменяется обратно пропорционально площади попереч¬ 
ного сечения струйки. Для сжимаемого газа вследствие изменения 
плотности р картина изменяется не только количественно, но и ка¬ 
чественно: при сверхзвуковых скоростях в расширяющемся канале, 
как мы в дальнейшем увидим, скорость газа не убывает, а воз¬ 
растает. 

Уравнение энергии 

Рассмотрим энергетические соотношения, характерные для га¬ 
зового потока. Эти соотношения вытекают из закона сохранения 
энергии. Будем считать, что теплообмен между потоком и стенками 



Фиг. 6. 4. К выводу уравнения 
расхода. 


Полученное уравнение 
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(окружающей средой) отсутствует, т. е. будем рассматривать адиа¬ 
батический газовый поток. В этом случае общий запас энергии Е, 
которым обладает некоторая масса газа, в процессе течения изме¬ 
няться не может и для любого сечения потока будет оставаться по- 

стоянным. 

Однако в связи с тем, что в процессе течения параметры потока 
изменяются, происходит перераспределение энергии, переход ее из 
одного вида в другой. При этом в зависимости от характера тече¬ 
ния некоторые виды энергии не изменяют своей величины. Так, 
например, если газ течет по горизонтальному каналу, то не меняет¬ 
ся его потенциальная энергия веса. Если поток состоит из газов 
постоянного состава, то запас химической энергии его остается по¬ 
стоянным. 

При подсчете величины запаса энергии потока Е нет смысла 
учитывать те ее виды, которые в данном течении не меняют своей 
величины. 

В рассматриваемом нами случае движения сжимаемого газа мо¬ 
гут изменять свою величину кинетическая энергия потока, потен¬ 
циальная энергия давления, потенциальная энергия веса и, нако¬ 
нец, внутренняя энергия теплового движения частиц газа. 

Прежде всего, при скорости движения хю газ обладает кинети¬ 
ческой энергией, равной 


или для 1 кг газа ш 2 І2§, а в тепловых единицах Ат 2 !2§. 

Потенциальная энергия давления 1 кг газа в тепловых единицах 
равняется АрѴ. Потенциальная энергия веса т§г для 1 кг веще¬ 
ства численно равна высоте расположения центра тяжести массы 
газа г, отсчитываемой от некоторого уровня. Для газовых потоков, 
имеющих малую плотность, потенциальной энергией веса по срав¬ 
нению с потенциальной энергией давления обычно пренебрегают. 

Наконец, внутренняя энергия газа 

и=с ѵ т. 


Таким образом, если пренебречь потенциальной энергией веса, 
общий запас энергии на 1 кг газа 


Е= 


Ат 2 

~2І 


\-и+А Р ѵ. 


Сумма внутренней энергии II и потенциальной энергии дая- 
«нпя АрѴ называется теплосодержанием Н (см. гл. V). По- 


Е= 


Ат 2 


+ //. 


(6. 5) 


16 * 
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Для адиабатического потока /Г=соп$1, следовательно, 


Н 


Ана 2 


= СОП$І, 


( 6 . 6 ) 


или для двух произвольных сечений струйки газа 1-1 и 2-2 (см 
фиг. 6.4) 


Н 0 + 


2^ 






2* 


(6.7) 


Полученное уравнение выражает закон сохранения энергии, 
утверждающий, что энергия не исчезает и не возникает вновь, а пе< 
реходит из одного вида в другой. Уравнение (6.7) будем в даль¬ 
нейшем сокращенно называть уравнением энергии. 

Уравнение (6.7) часто используют для определения скорости 
газового потока 

Щ=л/~ (6 8 ) 


Если рассматривается истечение газа из сосуда больших раз¬ 
меров, в котором скорость Шо мала, то 


= 



(6 9) 


Представим уравнение энергии в другой форме, которая будет 
нам полезна в дальнейшем. Для этого, воспользовавшись приводив¬ 
шимися в гл. V соотношениями, выразим теплосодержание газа 
через параметры состояния: 

Н=с р Т=—АЯТ=А — -?-. 

р к -1 к— і^р 


Уравнение энергии можно теперь переписать в таком виде: 


к р' 
к — 1 р 


т 


= С0ПЗІ, ) 


+ — =сопзі. 
к—1 6 1 2 


( 6 . 10 ) 


При анализе течения несжимаемой жидкости следует иметь в 
виду, что вследстви^дсш,^шгшия теплообмена с внешней средой 
внутренняя энергия,движущейся несжимаемои”жидкости не будет 
изменяться. Поэтому в уравнении энергии движения несжимаемой 
ІкйдкосттГне нужно учитывать величину внутретней, энергии. С дру¬ 
гой стороны, вследствие большого удельного веса капельных жид¬ 
костей необходимо учитывать изменение потенциальной энергии 
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веса. Уравнение сохранения энергии для несжимаемой жидкости 
записывается в следующем виде: 

—+ — +2=С0ПЗІ. (6.11) 

7 2^ 

Уравнение (6.11) носит название уравнения Бернулли . 


2. ТЕЧЕНИЕ ГАЗА ПО СОПЛУ 


Скорость звука в газах 


Весьма важной характеристикой газа является скорость распро¬ 
странения в нем звука. 

Под скоростью звука понимается скорость распространения 
продольных колебаний в среде. При этом речь идет не только 
о колебаниях, воспринимае¬ 
мых человеческим ухом как 
звук, но и о колебаниях газа, 
частоты которых лежат за 
порогом слышимости. 

Пусть в цилиндрической 
трубке (фиг. 6.5) заключена 
неподвижная масса газа с 
давлением р, плотностью р и 
температурой Т . Пусть, да¬ 
лее, в левом конце трубки 
газу сообщен некоторый им¬ 
пульс, например короткий 
толчок при помощи подвиж¬ 
ного поршня. Газ вблизи 
поршня при этом сожмется, 
а затем, расширяясь, приве¬ 
дет в движение расположен¬ 
ные справа частицы газа. По трубке слева направо побежит 
волна. 

В некоторый момент 1\ волна достигнет сечения 1-1. Через Д< се¬ 
кунд (в момент времени І 2 ) она переместится в сечение 2~2. 

За сечением 2-2 давление газа будет то же, что было до сообще¬ 
ния газу импульса. Левее сечения 2-2 давление будет больше, чем 
в невозмущенном газе. Обозначим ее через р\ (рі>р). 

Скорость распространения волны будет, очевидно, 




■= 


Момент времени і, 

Шла. 


І] 2 ' 

р ,; р, | 

II111111 1|| 111 1111 ІТП /); р 


ІІШІІІІІІІТТ 
Момент бремени І2 

11 ИІ И и п I І± 


Р* » Рі 

ПІИ гттттп р\р 


Фиг. 6. 5. К выводу выражения для ско¬ 
рости звука. 



г Де Дх — 


расстояние между сечениями 1-1 и 2-2. 
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Масса газа в объеме трубки, соответствующем участку Ах, уве- 
личивается за счет втекания в этот объем слева некоторой массы 
газа с некоторой скоростью до. Величина этой массы 

АЛ/ = р! 5т Д/, 

где 5 — площадь сечения трубки; 

Рі — плотность газа слева от фронта волны. 

С другой стороны, увеличение массы газа может быть выраже- 
но через изменение плотности в объеме 5Дл:: 

А М= (Р! — р) 5Ах. 

Приравнивая правые части двух последних выражений, найдем 


Рі — р 

т=- — -а. 

Рі 


( 6 . 12 ) 


Чтобы исключить неизвестную скорость до, воспользуемся тео¬ 
ремой количества движения. 

Масса газа в объеме 5Ах будет р5Ах. Указанная масса за время 
Аі приходит в движение со скоростью до. Изменение количества 
движения при этом должно равняться импульсу силы: 


откуда 


р5Дл;(до — 0) = (р х — р)5М, 
р г —р = рта. 


Подставив в это равенство выражение (6. 12) для до, получим 


а— 



рі Рі—р 
Р Рі — Р * 


(6.13) 


Для слабых возмущений газа, какими являются звуковые коле¬ 
бания, рі не сильно отличается от р, а р\ от р: 


рі— р+Др; 1 ( 6 . 14 ) 

Рі = Р+ЬР 

И 

(6.15) 

Величина^- зависит от процесса сжатия газа. Ньютон, впер¬ 
вые получивший это выражение в 1687 г., полагал, что температура 
газа при прохождении в нем волны остается неизменной. В этом 
случае 

— = соп$і, 
р 
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откуда 


^р_ = _р 
Ар р 



Эта формула дает значение скорости звука в воздухе почти 
на 15% меньшее, чем получаем из опыта. Ньютон в свое время 
объяснил это расхождение присутствием в атмосфере взвешенных 
твердых частиц и паров воды. 

Много позже, в 1810 г., Лаплас указал, что процесс сжатия газа 
при прохождении волны следует рассматривать не как изотермиче¬ 
ский, а как адиабатический, поскольку при быстрых сжатиях и рас¬ 
ширениях газа теплообмен в газе не успевает произойти. 

В случае адиабатического процесса в волне 

р=Р к сопзі, 


Отсюда 


и 


Ар = кр к ~ х Др сопзі. 

Др р 



или в соответствии с уравнением состояния р=р§ЦТ. 

а = ѴЩТ. 


(6.16) 
(6.17) 


Последние две формулы дают для скорости звука более высо¬ 
кие значения, хорошо согласующиеся с опытом. 

Таким образом, скорость звука в газе зависит не от абсолютно¬ 
го значения давления и плотности, а от их отношения, т. е. от тем¬ 
пературы. 

Для воздуха 6=1,4; /? = 29,27 кгмікг град, и выражение для 
скорости звука принимает вид 

а—20,1 УТ. 

Скорость звука в воздухе при 0°С равняется 330 м/сек. Для 
продуктов сгорания в камере ракетного двигателя при Т = 
= 3000° абс., 6=1,2 и /? = 34 кем/кг град скорость звука а = 
— 1100 м/сек. 

Скорость звука имеет четкий физический смысл, представляя 
собой скорость распространения слабых возмущений в газе. Кроме 
того, скорость звука имеет также и определенный энергетический 
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смысл. Для выяснения его выпишем выражения для квадрата 
скорости звука и величины теплосодержания газа: 

а?=к§$Т; 

Н=— — АЦТ. 
к — 1 


Исключив из этих двух уравнений величину Т, найдем 

а 2 = -^ (й-1)//. 

А 4 ' 


Полученное выражение означает, что квадрат скорости звука 
является мерой теплосодержания газа. 

Понятие скорости звука имеет громадное значение в аэродина¬ 
мике и газодинамике. Обтекание тел газом, истечение газов через 
трубы, насадки и сопла и вообще характер любого вида движения 
газа находится в самой тесной связи с отношением скорости газа 
к скорости звука в газе. В зависимости от величины этого отноше¬ 
ния принято говорить о дозвуковых и сверхзвуковых режимах исте¬ 
чения и скоростях полета. Отношение скорости потока к скорости 
звука принято обозначать во всех аэродинамических и газодина¬ 
мических расчетах буквой М и называть «числом М»: 

М= —. (6.18) 

а 


Впервые (в 1868 г.) отношение скорости газа (или тела, дви¬ 
жущегося в газе) к скорости звука было введено в научный обиход 
русским ученым-баллистиком Н. В. Маиевским. Позднее оно было 
использовано также австрийским физиком Махом и широко изве¬ 
стно в технике под названием числа Маха. 

Вернемся к выражению (6.13). 

Если давление р\ и плотность рі заметно отличаются от давле¬ 
ния р и плотности р в невозмущенном газе, то волна возмущения 
называется сильной, или ударной, волной в отличие от слабой (зву¬ 
ковой) волны. Скорость распространения ударной волны 


а 


уд 



р + Др А/? 

р др * , 


(6.19) 


Из сравнения выражений (6.15) и (6.19) следует, что скорость 
распространения ударной волны йсегда больше скорости звука. 

Если газу сообщить сильное возмущение, т. е. вызвать в нем 
большую разность давлений р\ — р, то образовавшаяся волна при 
своем распространении будет частично рассеивать сообщенную 
газу энергию. Сила волны, измеряемая разностью давлений р г — р, 




2. Течение газа по соплу 


249 


будет убывать. Соответственно будет убывать ее скорость, и удар¬ 
ная волна через некоторое время превратится в слабую волну, рас¬ 
пространяющуюся со скоростью звука. 

Максимальная скорость истечения 

Представим себе сосуд, например камеру сгорания ракетного 
двигателя, внутри которого находится неподвижный газ (гіУо = 0) 
с неизменными параметрами р 0 , ро, Т 0 . Пусть из этого сосуда через 
отверстие происходит истечение газа в область, где параметры газа 
будут р, р, Т. 

Из уравнения энергии следует, что скорость газа будет наиболь¬ 
шей в тех сечениях струи, где будет наименьшим его теплосодер¬ 
жание. Максимальная скорость получится, если все теплосодер¬ 
жание превратится в кинетическую энергию струи истекающего 
газа. При этом абсолютная температура газа должна стать равной 
нулю. Для адиабатического процесса, каким считается истечение 
газа из сосуда, из сопоставления (6.1) и (6.2) можно найти выра¬ 
жение для температуры 

к—\ 

Т=Т 0 (^-) * , (6.20) 

откуда следует, что для получения температуры газа, равной нулю, 
необходимо, чтобы и давление в газовом потоке р также равнялось 
нулю. Таким образом, максимальная скорость газа может быть 
получена при истечении в вакуум, при условии, что и в самом газо¬ 
вом потоке будет достигнуто давление, равное нулю. 

Согласно выражению (6.9) величина максимальной скорости 



где #о — теплосодержание неподвижного газа в сосуде. 

Величину Штах можно выразить через параметры состояния 
и скорость звука в неподвижном газе: 

'■’-=/ ізгт !"/ г5-*даі-«./і=г- (6 - 21) 

Для воздуха при комнатной температуре гю т&х ^750 місек , для 
продуктов сгорания топлива ракетного двигателя (Г 0 = 3000°абс., 
д = 34 кем!кг град, 6=1,2) ау тах ^3500 місек . 

Максимальная скорость истечения, как следует из формулы 
(6.21), зависит только от температуры Т 0 и не зависит от давле¬ 
ния. С энергетической точки зрения это совершенно ясно. Макси¬ 
мальная скорость имеет место при полном превращении в кинети¬ 
ческую энергию всего начального теплосодержания газа, а величина 
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теплосодержания определяется только его начальной температурой. 
При максимальной скорости происходит полное преобразование 
теплового хаотического движения молекул в направленное движе¬ 
ние потока. 

На первый взгляд кажется, что с увеличением давления ско¬ 
рость потока до тах должна возрастать, поскольку, говоря условно, 
возрастает сила, выталкивающая газ из сосуда. Однако с ростом 
давления увеличивается в той же мере (при Г 0 = сопзІ) плотность 
Ро и, следовательно, масса, заключенная в единице объема. Понят¬ 
но, что увеличенное давление сообщает увеличенной в той же мере 
массе одну и ту же скорость ѵѵ т ах . 


Зависимость параметров газа от местной скорости потока 

Рассмотрим, как будут меняться параметры движущегося газа 
в зависимости от скорости потока. 

Напишем уравнение энергии для двух состояний потока — непо¬ 
движного газа и газа, движущегося со скоростью хю: 

ігг гяг а = т+ — гит. 


Здесь ш и Г относятся к некоторому произвольному сечению, а Г ѳ — 
температура газа при до = 0. Для температуры Т получается следу¬ 
ющее выражение: 


т=т 0 \ 


\ 


яю 1 \ 

2к | 


или 


Т=Т п 1- 


Яу2 


№ 


шах 


( 6 . 22 ) 


следовательно, чем больше скорость газа в потоке, тем ниже его 
температура. 

При адиабатическом течении газа [см. соотношения (6.1) 
и (6.2)] 
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Следовательно, 


к 



(6.23) 

(6. 24) 


Таким образом, и давление, и плотность газа с увеличением 
скорости потока уменьшаются. При достижении максимальной ско¬ 
рости, в частности, давление и плотность газа обращаются в нуль. 


Зависимость местной скорости звука от скорости потока. 

Критическая скорость 

Как мы уже знаем, скорость звука в газе определяется только 
его температурой. Но температура газа в различных точках потока 
может быть различной. Следовательно, различной будет и скорость 
звука. Поэтому для движущегося потока следует говорить не толь¬ 
ко о местной скорости, температуре, давлении и плотности, но 
и о местной скорости звука. 



Фиг. 6. 6. Зависимость скорости звука в газе от 

скорости потока. 


сравнение энергии после введения понятия максимальной ско¬ 
рости можно записать следующим образом: 

.2 


ІЮ 


т 


2 к — 1 б 2 


шах 


(6. 25) 


Отсюда, принимая во внимание, что к§ЯТ=а 2 , получаем 




2 


(6. 26) 
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Зависимость скорости звука от скорости газа показана на 
фиг. 6.6. При № = ію т ах скорость звука падает до нуля, поскольку 
при этом Т = 0. 

Скорость потока может быть и больше и меньше местной ско¬ 
рости звука. Скорость потока, равная местной скорости звука, на¬ 
зывается критической скоростью. Если можно найти из выражения 
(6. 26), положив а = ѵѵ = хю КТ) : 


Но так как 



к — \ 
к + І 


тю 


2 

шах * 


ТУ 


2 

шах 


2 к 

/г —1 


ёЮс 


то 


та 


,2 

кр 


2 к г гр _ 2 

т+т^' °“і+т 


а 


о* 


(6. 27) 


Таким образом, величина ш КР зависит только от температуры 
газа в сосуде, из которого происходит истечение. 

Найдем местные параметры газа при критической скорости. 
Согласно выражению (6.22) 



2 

КР 

Р 

шах 


> 


или, поскольку тѵ 2 кр 


к— 1 
к + 1 


ТО) 


шах 


» 


т 


кр 



2 

к + І 


(6. 28) 


Учитывая выражения (6.23) и (6.24), получим также 

к 

Ршр _/ 2 
Ро 

1 

Ркр_ / 2 Ч*" 1 
Ро 1/ 

В частности, для воздуха (&=1,4) 

рк р - 0.528 р 0 ; 

Г кр = 0,833Г 0 ; 

Р кр = 0,634р 0 ; 

для продуктов сгорания ракетного двигателя (^=1,2) 

Л Р =0.565р 0 ; 

т кр = 0,909Г 0 ; 

Р кр = 0,621р 0 . 


(6.29) 


(6.30) 
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Таким_образом* ЛЛЯ. получения сверхзвукового воздущного. по¬ 
тока, камере необходимо, иметь дав- 

ление^дримерно-в- два раза превышающее атмосферное. 


Форма сверхзвукового сопла 

До сих пор мы говорили о зависимости параметров потока газа 
от скорости, но не рассматривали вопроса о том, как создать эту 
скорость. 

Широко известно, что для несжимаемой жидкости или газа уве¬ 
личения скорости можно достичь сужением канала. Однако опыт 
показывает, что в сужающемся канале нельзя получить.^ 
газа больше критическрй. Сверхзву¬ 
ковые скорости течения газа можно 
получить при помощи сопла Лаваля, 
представляющего собой канал, се¬ 
чение которого сначала уменьшает¬ 
ся, а затем увеличивается (фиг. 6.7). 

Было обнаружено, что если че¬ 
рез сопло Лаваля пропускать газ 
так, чтобы в самом узком сечении 
достигалась критическая скорость, 
то в дальнейшем, за горловиной, скорость потока т начинает воз¬ 
растать. Таким образом, опытным путем было установлено, что для 
сверхзвуковых потоков существует правило течения, прямо проти¬ 
воположное правилу течения дозвуковых потоков. Иначе говоря, по¬ 
ток, текущий с дозвуковой скоростью, в сужающемся канале уско¬ 
ряется, а в расширяющемся замедляется. Сверхзвуковой же поток, 
наоборот, в сужающемся канале замедляется, а в расширяющемся 
ускоряется. 

Рассмотрим этот вопрос подробнее. Напишем уравнение расхо¬ 
да (6.3) в виде 



Фиг. 6.7. Форма сопла Ла¬ 
валя. 


5= С0П8 І , (6.31) 

ръѵ 

Для несжимаемой жидкости (р = сопз{) скорость обратно про¬ 
порциональна площади проходного сечения. Для сжимаемого газа 
при малых скоростях плотность р, как это следует из формулы 
(6.24), с увеличением скорости падает, но настолько незначитель¬ 
но, что характер течения газа качественно остается таким же, как 
п для несжимаемой жидкости, и площадь сечения потока с увели¬ 
чением скорости уменьшается. При больших, а именно при сверх¬ 
звуковых скоростях, величина р с увеличением скорости умень¬ 
шается быстрее, чем возрастает т. Следовательно, сечение потока 5 
в этом случае должно возрастать. 
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Рассмотрим зависимость рдо от ш. 
Согласно выражению (6.24) 

_і 

Ы' 2 


/, «2 ѵ *-1 

4 шах 7 


следовательно, 


рте; 


/ \* 1 
= Ро«'(1-—) 

ѵ <«/ 


Фиг. 6.8. Зависимость ве¬ 
личины р гю от скорости по¬ 
тока ш. 


Величину рш можно назвать мас¬ 
совым удельным расходом, понимая 
под этим расход массы газа в единицу 
времени через единицу площади про¬ 
ходного сечения. При ю = 0 удельный 
расход обращается в нуль. При = 
= йУтах он также обращается в нуль, 
так как при этом плотность о стано¬ 
вится равной нулю. В промежутке 
между этими двумя предельными значениями скорости существует, 
очевидно, максимум функции. 

На фиг. 6.8 показана зависимость удельного расхода от ско¬ 
рости. 

Посмотрим, при каком значении скорости имеет место макси¬ 
мум удельного расхода. Дифференцируя выражение для рдо по іу 
и приравнивая производную нулю, получим 


Ро 


(і“ 7-)* 1 -Ро**' 2 7-4(1- 


2 \ Л—1 


ІЮ 


Т-) 

шах 7 


= о, 


№ 


шах 


откуда 


(\ _ ш2 Ѵ^ 1 

V ^шах' 


-1 


^шах ^ ^ а 'шах -» 


= 0. 


(6. 32) 


Следовательно, или ш = Дотах, или выражение, стоящее в квад¬ 
ратных скобках (6.32). равняется нулю. 

В первом случае рдо = 0, как это показано на кривой фиг. 6.8. 
Во втором случае при 

к ~ 1 4 (6.33)* 


ЧЮ 1 = 


-Иг 

к +1 тах 


удельный расход рію достигает максимального значения. 

Но скорость, определяемая соотношением (6.33), есть не что 
иное, как критическая скорость, равная местной скорости ззчка. 
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Точка максимума на кривой фиг. 6.8 отделяет, следовательно, до* 
звуковые скорости потока от сверхзвуковых. 

Теперь, рассматривая кривую рѵи 9 нетрудно установить, как 
должно изменяться поперечное сечение канала для достижения 
сверхзвуковых скоростей. Площадь сечения согласно (6.31) долж¬ 
на сначала уменьшаться, а затем возрастать. Там, где величина рю 
имеет максимальное значение, 
плошадь сечения 5 должна 
быть минимальной. Здесь дос¬ 
тигается местная скорость зву¬ 
ка и критическая скорость. 

Поэтому минимальное сечение 
сопла и называется критичес¬ 
ким сечением. 

Таким образом, мы видим, 
что в сопле Лаваля возможно 
достижение сверхзвуковых ско¬ 
ростей. Впрочем, это возможно 
не всегда. Если разница давле¬ 
ний на входе и выходе сопла 
будет недостаточной для созда¬ 
ния критической скорости в уз¬ 
ком сечении, получить сверх¬ 
звуковую скорость не удастся. 

На фиг. 6. 9 показаны воз¬ 
можные случаи работы сопла. 

Кривые, проведенные сплошными линиями, соответствуют основ¬ 
ному рабочему случаю, когда отношение давления на выходе к 
давлению на входе меньше критического отношения: 


к 



При этом давление в газе непрерывно падает, а скорость возра¬ 
стает. 

В тех случаях, когда отношение давлений 


к 



Т т * е ' К0Г Да давление на выходе сопла оказывается слишком боль¬ 
шим или на входе слишком малым, критическая скорость в узком 
сечении сопла не будет достигнута, хотя скорость здесь и будет 
максимальной. В расширяющейся части сопла скорость будет 
уменьшаться, а давление и плотность возрастать (пунктирные крн- 
Вьіе на фиг. 6. 9). 



Фиг. 6. 9. Изменение параметров потока 
вдоль сверхзвукового сопла при раз¬ 
личных значениях параметров газа на 

входе. 
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3. РАБОТА СОПЛА РАКЕТНОГО ДВИГАТЕЛЯ 


Площадь критического сечения сопла 


Геометрические размеры сверхзвукового сопла ракетного дви¬ 
гателя определяются площадями критического и выходного се¬ 
чений. 

Найдем, во-первых, необходимую площадь критического сече¬ 
ния. Для этого выразим весовой секундный расход топлива (га¬ 
зов) 6 через параметры газа в критическом сечении сопла: 


< 3=89 кр*ѴѴ 

Но согласно (6. 30) и (6.27) 


Поэтому 


Так как 


то 



(6. 34) 


(6. 35) 


Уравнение (6.35) связывает расход газов 0 с площадью крити¬ 
ческого сечения сопла 5 КР и параметрами газа р 0 и Т 0 в камере сго¬ 
рания перед входом в сопло. Эти параметры, как мы уже знаем, 
определяются из расчета сгорания в ЖРД. В гл. V они обознача¬ 
лись соответственно через р к и Т. 

Уравнение (6.35) можно записать в другой форме: 



В к у^о, 


где 


г * - (^Г / 


к + 1 Я_ 
8 


2 к 


Величина Р=ро$ КР /0 имеет размерность удельной тяги — 
кгсекікг — и называется комплексом параметров ракетного двига¬ 
теля. Она часто применяется при расчетах и анализе работы дви¬ 
гателей. 
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Надо заметить, что величина р пропорциональна корню квад¬ 
ратному из температуры сгорания Г 0 , а коэффициент В к зависит от 
состава продуктов сгорания. Следовательно, величина р в основном 
определяется свойствами топлива; для химических ракетных топлив 
величина р меняется в диапазоне от 150 до 200 кгсекікг . 

Для данного топлива некоторое изменение р происходит в ре¬ 
зультате зависимости диссоциации продуктов сгорания от давления 
в камере сгорания. Так как при повышении давления вследствие 
уменьшения диссоциации растет температура Г 0 , то р несколько 
увеличивается. Это изменение обычно не очень велико — оно не 
превышает 1—2%. Поэтому величина комплекса параметров счи¬ 
тается характеристикой топлива и в таблице основных свойств ра¬ 
кетных топлив указаны значения р (см. табл. 4.5). Эти значения 
можно использовать для приближенного анализа работы ракетного 
двигателя. Точное значение р при заданных параметрах двигателя 
определяется из расчета сгорания и истечения. 

Зная величину комплекса параметров р, легко найти величину 
критического сечения 5 кр , необходимого для пропускания в 1 сек. 
О кг проду^кхов_сгорания топлива при давлении в камере рокгісм 2 . 
Можно решить и другую "'задачу: определить, какое давление будет 
иметь место в камере сгорания, если в двигателе с заданным сече¬ 
нием 5 КР расходуется О кг/сек данного топлива. Пользуясь величи¬ 
ной р, можно решить также целый ряд практически важных задач. 

Из уравнения для величины р видно, что увеличение расхода 
топлива О в двигателе с постоянным критическим сечением сопла 
$ Кр приводит к пропорциональному увеличению давления в камере 
сгорания ро- Это является прямым следствием того, что скорость 
в критическом сечении [см. формулу (6.27)] не зависит от расхода 
топлива и при постоянной температуре сгорания Г 0 неизменна. 
Ниже мы увидим, что подобное заключение остается справедливым 
для каждого поперечного сечения сопла, т. е. изменение расхода О 
вообще не оказывает влияния на закон изменения скорости потока 
по длине сопла. При. этом температура потока в любом попереч¬ 
ном сечении сопла, как показывает соотношение (6.22), также не 
зависит от расхода. Таким образом, с изменением весового расхода 
объемный расход газа через критическое сечение 5 КР , как и через 
любое поперечное сечение сопла, меняться не будет, если только 
температура в камере сгорания остается постоянной. Значит, для 
пропускания через сопло большего расхода О необходимо увели¬ 
чивать плотность р движущегося газа. 

При постоянной температуре газа плотность его может быть уве¬ 
личена только за счет увеличения давления в камере. При этом 
давление, д следовательно, и плотность газа пропорционально уве¬ 
личатся во всех сечениях потока, в том числе в критическом. 

Отметим, что увеличение температуры Г 0 при неизменном рас¬ 
ходе газа также приводит к возрастанию давления в камере 
и в сопле. 
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Состав продуктов сгорания влияет на потребную площадь сече¬ 
ния сопла через величины показателя адиабаты к и газовой посто¬ 
янной /?. Чем больше в продуктах сгорания содержится веществ 
с малым числом атомов в молекуле и с малым молекулярным ве¬ 
сом, для которых характерны большие значения к та Ц, тем меньше 
при данных $ К р и ро расход газов через сопло (величина В * при 
этом возрастает вследствие изменения /?). 

При увеличении давления ро в камере величина заданного рас¬ 
хода О может быть получена при меньшем размере критического 
сечения $ кр , что приводит к уменьшению и всех прочих размеров 
сопла. 



Фиг. 6.10. Внешний вид четырехкамерного двигателя. 

Во многих типах ракетных двигателей (в частности, в самолет¬ 
ных) необходимо регулировать тягу двигателя. Проще всего это 
сделать, изменяя расход топлива О. Однако такое регулирование 
тяги, особенно если оно осуществляется в широких пределах изме¬ 
нения расхода, приводит к значительному изменению давления 
в камере. Уменьшение давления в камере неблагоприятно сказы¬ 
вается на процессе горения (в частности, может вызвать вибраци¬ 
онное горение), приводит также к ухудшению работы сопла (сопло 
начинает работать в режиме перерасширения — см. стр. 269). По¬ 
этому, если необходимо регулировать тягу в широких пределах, то 
для сохранения в камере постоянного давления сопло двигателя 
должно выполняться с переменным критическим сечением. 

Механизация сопла (регулирование критического сечения в про¬ 
цессе работы двигателя) представляет собой весьма трудную за¬ 
дачу. Поэтому практически этот вопрос решается путем ступенча¬ 
того регулирования тяги в двигательных установках с несколькими 
камерами сгорания (фиг. 6. 10). При необходимости уменьшения 
тяги одна или несколько камер выключаются из работы, а остав¬ 
шиеся продолжают работать с нормальным или близким к нормаль¬ 
ному давлением в камере сгорания. 

Величину комплекса параметров р можно не только рассчитать 
теоретически, но и определить экспериментально при испытании ра- 




3. Работа сопла ракетного двигателя 


259 


кетного двигателя на стенде. Для этого необходимо определить 
давление в камере р 0 > расход топлива О, состоящий из расхода го¬ 
рючего и расхода окислителя, и измерить площадь критического 
сечения 5 КР . Таким образом можно определять действительное зна¬ 
чение р с большой точностью. Если сравнить действительную вели¬ 
чину Р и теоретическое ее значение, то можно проанализировать, 
насколько полно происходит сгорание в двигателе. 

Если действительное значение р намного меньше его теорети¬ 
ческой величины, то, очевидно, в камере сгорания далеко не дости¬ 
гается теоретическая температура 7 0 , рассчитанная с учетом диссо¬ 
циации, что свидетельствует о большом физическом недогорании 
топлива и плохой работе головки и камеры сгорания двигателя. 
Таким образом, пользуясь величиной комплекса параметров р, 
можно относительно простыми средствами контролировать качест¬ 
во сгорания в двигателе. 

Площадь выходного сечения сопла 

Выше было показано, что получение максимальной скорости 
истечения т&) тах связано с полным расширением газа до р=0 и, сле¬ 
довательно, требует бесконечно большого размера площади выход¬ 
ного сечения сопла 5*. Это очень существенное обстоятельство, так 
как теперь мы видим, что для получения максимальной скорости 
одного наличия вакуума в окружающей среде недостаточно. Это 
и понятно, так как для достижения максимальной скорости необхо¬ 
димо охладить газ до 7 = 0 ь самом потоке, т. е. получить полный 
вакуум не в окружающей среде, а на срезе сопла двигателя. 

Стремление увеличить скорость истечения может привести к не¬ 
рациональному возрастанию размеров и веса сопла. По этой при¬ 
чине максимальная скорость остается практически недостижимой, 
и величина скорости истечения устанавливается с учетом рацио¬ 
нальных размеров сопла двигателя. 

Найдем связь между размерами выходного сечения сопла 5 а , 
скоростью истечения т а и давлением газа на срезе сопла р а . Для 
этого выразим скорость истечения т Лі воспользовавшись уравне¬ 
нием (6.9), через теплосодержание газа в камере сгорания и на 
выходе из сопла: 

™а =\/ЗГ (Н 0 — Н а ). 

Так как 

На ~ СрТ й 


17 * 
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то скорость истечения 



(6. 36) 


Выразим далее секундный расход топлива О через параметры 
газа в выходном сечении сопла: 


0 = 8Ра™а$а- 

Учитывая, что уравнение термодинамического процесса дает 


і 



а также используя выражение (6.36), найдем 


0 = 8?0$а 


Ра 

Ро 


)у 


2 8 


к 


к — 1 


кТ, 


к -1 

!-(•*)* 

*- \Ро / 


(6. 37) 


Приравнивая правую часть (6.37) правой части формулы 
(6.34), получим 


*а 


’кр 


V 


к 4-1 


1 / 2 \»-і 

и+1/ 


V (ё-{ 


к - 4*1 

РО ) 


(6. 38) 


Как видно из формулы (6.38), для продуктов сгорания данного 
топлива, имеющих вполне определенный состав и, следовательно, 
величину показателя адиабаты к, отношение давлений р а Іро зависит 
только от отношения 5 а /5 КР . Последнее будем называть уширением 
сопла.* 

Соотношение (6.38) позволяет определить параметры газа в лю¬ 
бом сечении сопла 8*. Для этого следует заменить в (6.38) 5 а на 
а р а — на Рй-. Зная величины 5^ и 5 КР , можно подсчитать в данном 
сечении р х Іро> затем по формуле, аналогичной (6.36), определить 
величину скорости и далее по соотношениям (6.22), (6.33) и 
(6.24) найти все остальные параметры потока в сечении с пло¬ 
щадью 5*. 

Таким образом, мы видим, что скорость, а следовательно, и тем¬ 
пература в любом сечении газового потока неизменного состава 
{к = сопзі) не зависят от изменения весового расхода. Они опреде¬ 
ляются размерами и законом изменения 5* по длине сопла, а также 
величиной температуры в камере сгорания. 
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Можно сделать и еще одно важное заключение. Поскольку отно¬ 
шение давлений р^р^ от расхода не зависит, а давление в камере 
сгорания ро прямо пропорционально расходу, то давление в потоке 
на срезе сопла р а будет меняться тоже пропорционально изменению 
расхода. 


иу м 



Фиг. 6.11. Изменение параметров газового потока по длине 
ракетного двигателя, работающего на азотной кислоте и керо¬ 
сине (&=1,2). 


Уравнение (6.38) годится как для дозвуковой, так и для сверх¬ 
звуковой части сопла. Таким образом, мы получим возможность 
установить закон изменения параметров газового потока по длине 
всего сопла. 

Типичный график изменения параметров газового потока вдоль 
оси ракетного двигателя представлен на фиг. 6. 11. Изменение па¬ 
раметров газа по длине камеры сгорания показано пунктиром, по- 
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скольку здесь эти зависимости недостаточно ясны. Из приведенного 
графика видно, что наиболее быстрое изменение параметров (кроме 
числа М) происходит в районе критического сечения сопла. В рас¬ 
ширяющейся части сопла изменение параметров протекает все бо¬ 
лее и более медленно. 


Уширение сопла. Термический к. п. д. ракетного двигателя 


Полученные выше выражения для параметров газового потока 
позволяют оценить степень использования в ракетном двигателе 
теплосодержания газа. 

При движении по соплу скорость, а следовательно, и кинетиче¬ 
ская энергия потока возрастают. Рост кинетической энергии сопро¬ 
вождается соответственным уменьшением теплосодержания газа, 
и чем большую скорость приобретает газ на выходе из сопла, тем 
большая доля его теплосодержания переходит в полезную кинети¬ 
ческую энергию истечения. 

Полное превращение всей тепловой энергии в кинетическую, 
т. е. достижение на срезе сопла максимальной скорости ш тах , 
как мы уже знаем, невозможно. Это потребовало бы создания 
сопла с бесконечно большими размерами выходного сечения. Сле- 
цовательно, в реальных двигателях приходится ограничиваться 
использованием только части всего теплосодержания газа. При этом 
чем больше уширение сопла, т. е. отношение 5а/5 КР , тем ниже тем¬ 
пература и давление газа на выходе из сопла, тем меньшая доля 
теплосодержания теряется с газовым потоком, покидающим 
сопло. 

Степень превращения теплосодержания газа в кинетическую 
энергию характеризуется термическим коэффициентом полезного 
действия двигателя Естественно определить термический к. п. д. 
как отношение кинетической энергии газового потока к тому тепло¬ 
содержанию, которое газ имеет на входе в сопло: 


ш. 


\=- 


2 ^ 


Нс 


Так^как согласно уравнению энергии 


то 




А- ± =Н 0 — Н а , 

28 

_ Нр — Н а | __ Н а | _ Т а 

~ “ ~ "" Т 0 


Нс 


Нс 
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Обычно термический к. п. д. выражается через отношение дав¬ 
лений на входе в сопло и на выходе из него ръ!р а или обратную это¬ 
му отношению величину р а /ро- По уравнению адиабаты 

г=(-) Ѵ 

То \Ро / 

И 

'-■•-(ъГ- (6 ' 39) 

Зависимость величины термического к. п. д. двигателя от пере¬ 
пада давлений и показателя адиабаты представлена на фиг. 6. 12. 



О 20 40 60 80 100 р а о ? ь в 8 10 12 З кг> 


Фиг. 6. 12. Зависимость термического Фиг. 6. 13. Зависимость отношения дав- 
к. п. д. ракетного двигателя от отно- лений на входе и выходе из сопла ро/р а 
шения давлений на входе и выходе от уширения сопла для двух значений к . 
из сопла ро/ра для двух значений к. 

Отметим также, что термический к. п. д. может быть выражен 
и как отношение квадрата скорости истечения к квадрату макси¬ 
мальной скорости. 

Отношение давлений р 0 /р а непосредственно связано с величиной 
5 а /$ Кр по формуле (6.38). На характер связи этих величин большое 
влияние оказывает значение показателя адиабаты продуктов сгора¬ 
ния. На фиг. 6.13 представлена зависимость ро/р а от 5 а /5 КР для двух 
значений к. 

Отношение р 0 1р а является одним из исходных параметров при 
проектировании сопла. 

Кривые фиг. 6. 12 и 6. 13 показывают, что величина к сильно 
влияет на соотношение размеров сопла и на термический к. п.д. При 
этом возрастание показателя адиабаты продуктов сгорания приво¬ 
дит к уменьшению размеров закритической части сопла и повыше¬ 
нию термического к. п. д. Таким образом увеличение к благотвор¬ 
но сказывается на размерах сопла и степени использования тепло- 
в °й энергии в двигателе. 
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Отметим, что увеличение давления в камере р 0 при постоянном 
расходе приводит не только к уменьшению площади критического 
сечения сопла $кр, но и к уменьшению площади 5 С даже при усло¬ 
вии сохранения на срезе сопла неизменного давления р а . Указанное 
обстоятельство благоприятно сказывается на совершенстве ракет¬ 
ного двигателя по целому ряду причин. Во-первых, увеличение ро 
при неизменном р а приводит к увеличению термического к. п. д. 
двигателя, т. е. к лучшему использованию теплосодержания газа 
и увеличению скорости истечения ш с . Таким образом, в этих усло¬ 
виях возрастает удельная тяга двигателя и, следовательно, для по¬ 
лучения заданной тяги Р можно уменьшить расход топлива О. Это 
приводит к дополнительному уменьшению размеров сопла и спо¬ 
собствует облегчению двигательной установки, рассчитанной на 
заданную тягу. 

Кроме того, при уменьшении 5 Кр и уменьшается также (при 
сохранении закона профилировки сопла) боковая поверхность за- 
критической (сверхзвуковой) части сопла, следовательно, умень¬ 
шается вес и теплопередающая поверхность сопла. 

Ранее мы уже отмечали, что повышение давления в камере сго¬ 
рания позволяет уменьшить ее объем, не уменьшая время пребыва¬ 
ния т и не ухудшая тем самым качество сгорания топлива. Повы¬ 
шение давления в камере сгорания в некоторой степени улучшает 
протекание процесса сгорания, ибо при этом увеличивается доля 
химической энергии топлива, переходящая в тепло (вследствие 
снижения потерь тепла на диссоциацию продуктов сгорания). Сле¬ 
довательно, повышение давления р 0 приводит к увеличению физи¬ 
ческого теплосодержания газов в камере сгорания перед входом 
в сопло #о, что дополнительно увеличивает скорость истечения 
и удельную тягу двигателя. 

Как видно, увеличение давления в камере сгорания дает воз¬ 
можность уменьшить размеры камеры ЖРД. Поэтому увеличение 
ро является постоянной тенденцией в развитии жидкостных ракет¬ 
ных двигателей. Оно ограничивается только увеличением веса си¬ 
стемы подачи и трудностями создания легких и надежных систем 
подач, которые могут обеспечить необходимое давление компонен¬ 
тов топлива на входе в камеру двигателя. 

Влияние рекомбинации газов и догорания топлива 
на течение газа по соплу ракетного двигателя 

До сих пор мы говорили о течении по соплу газа постоянного 
состава. Однако во время движения продуктов сгорания по соплу 
в них происходит процесс частичной рекомбинации диссоциирован¬ 
ных газов и догорание топлива, не успевшего сгореть в камере сго¬ 
рания. В современных ЖРД благодаря рациональной конструкции 
головки физическое недогорание топлива весьма незначительно 
и основное влияние на процесс расширения продуктов сгорания 
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в сопле оказывает рекомбинация продуктов сгорания и вызываемый 
ею переход химической энергии в другие виды энергии. 

Выведенное ранее уравнение энергии в связи со сказанным долж¬ 
но быть соответствующим образом изменено. В общий запас энер¬ 
гии необходимо ввести также и химическую энергию. Для этого теп¬ 
лосодержание продуктов сгорания Н в уравнении (6. 5) следует за¬ 
менить полным теплосодержанием I и полагать, как и раньше, 


Е=І 




=соп$1 


или для двух состояний, соответствующих сечениям 1-1 и 2-2 (см. 
фиг. 6.4), 



2 8 


Уравнение (6.8) для расчета скорости будет иметь вид 


™ а =у Г Ч+у ( 7 о-4)- 

В частности, для скорости истечения из сопла ракетного двига¬ 
теля получим 

^а=^/ у (/ 0 —4)- 


Полное теплосодержание продуктов сгорания в камере / 0 = / п . с 
определяется из расчета процесса сгорания. При отсутствии тепло¬ 
вых потерь 

Лі.С Л’ОПЛ* 

Полное теплосодержание продуктов сгорания на срезе сопла І а 
определяется так же, как и полное теплосодержание в камере, т. е. 
по температуре и составу газов. 

Совершенно очевидно, что скорость истечения с учетом рекомби¬ 
нации и догорания будет большей по сравнению с величиной ш а , 
вычисленной в предположении неизменности состава газовой смеси, 
текущей по соплу. Термический к. п. д. двигателя может быть в этих 
условиях определен по формуле 


о —А 


Ко 


где Ко — весовая теплотворность топлива. 

Явление рекомбинации приводит не только к изменению (увели¬ 
чению) скорости истечения, но и к изменению всех других парамет¬ 
ров газового потока по сравнению с параметрами потока газа по¬ 
стоянного состава. 

Параметры потока изменяются потому, что процесс адиабати¬ 
ческого расширения рекомбинирующих химически активных про- 
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дуктов сгорания происходит не с показателем адиабаты к = СрІс ѵ , 
а со средним показателем изоэнтропы п из . Таким образом, уравне¬ 
ние адиабатического процесса в реагирующем газе будет иметь вид 

—7р— = СОП$І. 

Л л из 


Под величиной п ИЗ понимают обычно усредненный, постоянный 
для всего процесса расширения показатель изоэнтропы, хотя иногда 
его величина в процессе течения газа по соплу может изменяться 
довольно значительно. Величина показателя п ИЗ определяется по 
результатам расчета сгорания и истечения. 

В связи с этим все формулы, описывающие течение газового 
потока, выведенные нами ранее, остаются справедливыми и в слу¬ 
чае течения по соплу химически активных продуктов сгорания, если 
в них заменить показатель к на п И3 . 

Посмотрим, как отразится такая замена на основных парамет¬ 
рах газового течения. 

В первую очередь изменится скорость звука. В реагирующем 
газе она будет равна 


«= л/~ п« 3 у=Ѵп аз §ЯТ. 

Это выражение для скорости звука будет справедливо только 
в том случае, если в звуковой волне, проходящей через газ, успе¬ 
вают протекать необходимые химические реакции, вследствие кото¬ 
рых состав газа изменяется в соответствии с изменением темпера¬ 
туры и давления в звуковой волне. 

Измерения давления в камере сгорания ЖРД, которое при по¬ 
стоянных величинах О и $кр зависит от показателя процесса расши¬ 
рения, говорят о том, что действительно процесс расширения про¬ 
текает с показателем, близким к величине п И3 . Это и убеждает нас 
в том, что в сопле камеры состав газа меняется в соответствии 
с условиями равновесия при переменных Т и р. В частнос ти, это 

говорит о том, что скорость звука действительно равна 
т. е. в звуковой волне успевают совершиться необходимые для под¬ 
держания равновесия химические реакции. 

Расчет процесса истечения с учетом рекомбинации так же, как 
и расчет сгорания с учетом диссоциации, довольно сложен. Однако 
для получения расчетных значений удельной тяги в зависимости 
от размеров сопла камеры двигателя, близких к действительным, 
необходимо пользоваться этими сложными расчетами. 
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Формы сопел ракетных двигателей 

Известные в настоящее время жидкостные ракетные двигатели, 
данные о которых опубликованы в иностранной печати, характери¬ 
зуются следующими основными параметрами. 

Давление в камере сгорания находится в пределах 20—40 кгісм 2 . 
Увеличение давления в камере при прочих равных условиях приво¬ 
дит, как уже говорилось, к увеличению удельной тяги, к уменьше¬ 
нию размеров критического сечения сопла, следовательно, и всех 
других его размеров, а также к некоторому уменьшению размеров 
камеры сгорания. Поэтому в дальнейшем можно ожидать увеличе¬ 
ния давления в камерах сгорания ракетных двигателей. 

Отношения давлений роІр а у современных двигателей равняются 
20—60. Таким образом, уширение сопла $а/5 Кр равняется 4—9. 
Можно ожидать дальнейшего увеличения ро!р а как вследствие воз¬ 
растания давления в камере, так и за счет понижения давления на 
срезе сопла, что является выгодным для двигателей дальних ракет 
и некоторых типов самолетных двигателей. 

Элементарная теория сверхзвукового сопла, рассмотренная вы¬ 
ше, показывает, что скорость истечения газов из сопла и давление на 
срезе не зависят от его формы. Необходимо лишь, чтобы сопло вна¬ 
чале сужалось, а затем расширялось. Изменение профиля сопла, 
т. е. закон изменения площади сечения по длине, сказывается толь¬ 
ко на законе изменения параметров газового потока по длине. Дав¬ 
ление и скорость на выходе определяются только отношением пло¬ 
щади выходного сечения к площади критического сечения 5 КР . 

Геометрическая форма сопла должна выбираться так, чтобы 
сопло не давало больших потерь скорости. В то же время его по¬ 
верхность должна быть наименьшей. С увеличением поверхности 
возрастают вес сопла и количество тепла, передаваемого в охлаж¬ 
дающую жидкость. 

Потери в сопле происходят в результате трения, ударов и вихре- 
образований в газовом потоке. При этом часть кинетической энер¬ 
гии направленного движения переходит в неиспользуемое для 
создания силы тяги теплосодержание газа. Рассмотрим в связи 
с этим, как нужно профилировать отдельные участки сопла. 

Входная часть вплоть до критического сечения для уменьшения 
потерь на трение должна быть сделана возможно более короткой 
и вместе с тем плавной во избежание удара газа о стенки. 

В закритической части для уменьшения поверхности сопло же¬ 
лательно сделать более коротким и соответственно увеличить угол 
расширения. 

Однако может случиться так, что при большом угле расшире¬ 
ния поток газа, текущий с большой скоростью, не будет успевать 
расширяться и не заполнит все сечение сопла. Произойдет отрыв 
потока от стенок и резко возрастут потери на вихреобразование. 
Таким образом, угол расширения сопла должен быть ограничен. 
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Допускаемый угол расширения сопел в ЖРД довольно велик 
В начале расширяющейся части сопла он может доходить до 
35—40° (фиг. 6.14). Здесь еще происходят интенсивные реакции 
догорания и рекомбинации, которые сопровождаются выделением 
тепла. Вследствие этого условия радиального расширения потока 
облегчаются и отрыв струи от стенок, даже при таких больших 
углах расширения, не произойдет. 

На выходе из сопла угол расширения должен быть уменьшен. 
Здесь реакции рекомбинации и догорания значительно менее ин¬ 
тенсивны, подвод тепла уменьшается и условия расширения потока 
затрудняются. Кроме того, на выходе из сопла угол расширения же- 









Фиг. 6.14. Потеря кинетической энер- Фиг. 6.15. Рациональная форма 
гии на создание радиальных течений сопла при большом уширении. 

газа. 

лателько уменьшить еще и для того, чтобы снизить радиальную 
составляющую скорости потока (см. фиг. 6.14), которая не дает 
тяги. Желательно, чтобы весь поток имел направление, совпадаю¬ 
щее с осью ракеты. 

По технологическим соображениям удобнее делать расширяю¬ 
щуюся часть сопла в виде конуса. Однако в этом случае угол рас¬ 
крытия сопла приходится во избежание потерь брать сравнительно 
небольшим (20—30°) и сопло получается длинным, с большой пло¬ 
щадью боковой поверхности. 

Более выгодным следует считать сопло, форма которого показа¬ 
на на фиг. 6. 15. Переход от большого угла расширения у критиче¬ 
ского сечения к малому углу на срезе здесь выполняется по дуге 
окружности. Длина сопла и потери на радиальное течение сокра¬ 
щаются до возможного минимума. Такая форма сопла, однако, не 
исключает возможности возникновения местных потерь. Для того 
чтобы свести эти потери до минимума, необходимо профиль сопла 
делать соответствующим траектории частиц газа, текущих около 
стенки. Эта траектория является вполне определенной, если заданы 
уширение сопла и распределение скоростей в критическом сечении 
и на срезе сопла. Сопла, выполненные таким образом, называются 
газодинамически профилированными соплами. 

Методы профилирования, известные из аэродинамики, дают 
сопла очень большой длины, а следовательно, с большой площадью 
боковой поверхности. Поэтому такие методы профилирования сопел 
в ракетных двигателях не применяются. 
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4. ОСОБЕННОСТИ СВЕРХЗВУКОВОГО СОПЛА. ХАРАКТЕРИСТИКИ 

РАКЕТНЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ 

Особенности сверхзвукового сопла и режимы его работы 

Сверхзвуковое сопло обладает рядом интересных особенностей, 
накладывающих свой отпечаток на работу ракетного двигателя. 

Первой из таких особенностей является независимость парамет¬ 
ров продуктов сгорания в камере и сопле от внешних атмосферных 
условий. Это объясняется тем, что изменение атмосферных условий 
при сверхзвуковом истечении не может проникнуть в сопло навстре¬ 
чу потоку, движущемуся со скоростью, большей скорости звука. Та¬ 
ким образом, с подъемом ракеты на высоту давление на срезе сопла 
(при постоянном давлении в камере) остается неизменным. С дру¬ 
гой стороны, если двигатель работает при переменном расходе топ¬ 
лива, то независимо от условий в атмосфере вслед за изменением 
давления в камере будет изменяться давление на срезе сопла. 

Скорость на выходе из сопла с данным уширением будет оста¬ 
ваться неизменной при любых условиях истечения, если только не 
меняются температура и состав газа в камере сгорания. На вели¬ 
чину скорости истечения влияет давление в камере сгорания, но 
только в той мере, в какой оно изменяет степень диссоциации про¬ 
дуктов сгорания. 

Рассмотрим так называемые расчетные и нерасчетные режимы 
работы сопла. 

Иод расчетным режимом сопла понимаются такие условия его 
работы, когда давление в потоке газов на срезе сопла равно атмо¬ 
сферному. Если давление на срезе сопла не равно атмосферному, 
то говорят, что сопло работает на нерасчетном режиме. 

Различают два нерасчетных режима работы сопла: режим недо- 
расширения и режим перерасігирения. 

На режиме недорасширения давление в газовом потоке на срезе 
сопла больше, чем давление в атмосфере. Недорасширение возни¬ 
кает, например, при подъеме ракеты на высоты, где давление 
в атмосфере становится меньше давления на срезе сопла. Газ, вы¬ 
текающий из сопла при избыточном давлении, расширяется 
в атмосфере и перемешивается с внешней средой. При этом скорость 
потока при расширении вне сопла практически не увеличивается 
вследствие образования завихрений на границах струи. 

В случае перерасширения давление на срезе сопла меньше внеш¬ 
него давления. При этом за пределами сопла происходит, естествен¬ 
но, торможение потока и уменьшение скорости до дозвуковой. Пере¬ 
ход к дозвуковой скорости, как будет показано ниже (см. гл. VII, 
разд. 3), сопровождается скачкообразным изменением давления. 
По мере роста внешнего давления скачки давления приближаются 
к срезу сопла и при достаточно большом избыточном давлении 
в атмосфере входят внутрь сопла. 
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В этом случае нормальный режим работы сопла нарушается, так 
как образование скачков внутри сопла приводит к отрыву потока 
от стенок, возникновению мощных завихрений и большим потерям 
кинетической энергии. По некоторым данным образование скачков 
внутри сопла имеет место, если внешнее давление в 2,5—5,5 раза 

больше, чем давление на срезе 
сопла. 

Перерасширение в сопле 
возникает при работе двигате¬ 
ля на таких высотах и таких 
режимах, когда давление в ок¬ 
ружающей атмосфере выше 
давления на срезе сопла (на¬ 
пример, при уменьшении расхо¬ 
да топлива в двигателе и соот¬ 
ветствующем снижении давле¬ 
ния в камере). 

Наиболее интересным мо¬ 
ментом в оценке режимов рабо¬ 
ты сопла является сопоставле¬ 
ние этих режимов по величине 
удельной тяги, развиваемой 
двигателем. 

Проведем сопоставление 
трех сопел, показанных на 
фиг. 6. 16. Первое сопло — уко¬ 
роченное, и давление р а на его 
срезе будет больше давления 
окружающей среды р. Сопло 
работает на режиме недорас- 
ширения. Второе сопло имеет 
большие размеры и работает на 
расчетном режиме (давление р а 
равно внешнему давлению). 
Наконец, третье сопло имеет 
еще большие размеры, и давление на срезе сопла оказывается мень¬ 
ше давления окружающей среды. В этом случае возникает режим 
перерасширения. 

Если вернуться к формуле (1.6) 

Р=тш + З а (р а —р), 



Фиг. 6. 16. Сопоставление 
боты сопла. 


режимов ра- 


то сразу трудно сказать, в каком из трех случаев мы получим боль¬ 
шую тягу при одинаковой величине расхода. В первом случае ско¬ 
рость истечения ѵѵ = гю а будет меньшей, но зато разность р а —Р имеет 
положительную величину. В третьем случае будет большей скорость 
истечения, но разность р а — р становится отрицательной. 
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Поставленный вопрос, однако, решается довольно просто, если 
вспомнить, что сила тяги представляет собой результирующую сил 
давления,, распределенных по внутренней поверхности камеры дви¬ 
гателя и внешней іюверхн^ста^акеты. На фиг. 6.16 показан закон 
распределения давлёниіГ вблизи среза сопла в трех рассматрива¬ 
емых случаях. Как видим, увеличение сопла при недорасширении 
приведет к увеличению осевой составляющей сил давления. Эти 
силы показаны на первом рисунке пунктиром. В режиме перерас- 
ширения атмосферное давление на конечном участке сопла преобла¬ 
дает над давлением истекающих газов и проекция на ось двигателя 
результирующей силы будет направлена против силы тяги. Таким 
образом, становится очевидным, что оптимальным режимом работы 
сопла при неизменном расходе топлива является расчетный режим. 
Другими словами, при работе сопла на расчетном режиме двигателі 
будет иметь максимальную удельную тягу. 

Характеристики ракетных двигателей 

Под характеристикой ракетного двигателя понимается зависи¬ 
мость тяги от условий работы двигателя. Основными характеристи¬ 
ками являются высотная и дроссельная . 

Высотная характеристика представляет собой зави¬ 
симость тяги двигателя от высоты, на которой он работает, при по¬ 
стоянном расходе топлива. Для получения высотной характеристики 
рассмотрим формулу для тяги двигателя (1.7) 

Р=РЛЗ а {р 0 -Рп)- 

При постоянном секундном расходе топлива О величина силы 
тяги у поверхности земли Р 0 остается также постоянной. Поэтому 
единственной переменной в формуле для тяги является, давление ръ. 
Полное изменение (увеличение) тяги двигателя с подъемом от зем¬ 
ли, где ро= 1,033 кг/см 2 , до такой высоты, где давление атмосфе¬ 
ры можно принять равным нулю (рл=0), составит 1,0335 а кг, если 
площадь выходного сечения сопла выражена в см 2 . Тяга в этих 
условиях (в пустоте) 

Рц~ Рр~\~^аРо- 

Высотные характеристики двигателей будут иметь вид кривых, 
изображенных на фиг. 6. 17. 

Интересно выяснить, какую тягу будут давать двигатели, имею¬ 
щие одинаковые расходы топлива О, одинаковые площади критиче¬ 
ского сечения сопла и одинаковые давления в камере, но различ¬ 
ные площади выходного сечения сопла 5 а и, следовательно, различ¬ 
ные давления на срезе р а . 

Из приведенных в предыдущем разделе соображений очевидно, 
что двигатель, имеющий брльшую расчетную высоту к (для которой 
1, тГ1ГТщ)Ш^ будет, .разви- 

верх^^ (кри* 
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вая В). Двигатель, имеющий меньшую расчетную высоту, будет 
давать большую тягу в нижних слоях атмосферы (кривая А). 

" В этом заключается причина того, что многие двигатели даль¬ 
них и зенитных ракет, большую часть времени работающие на 
больших высотах, а также самолетные двигатели выполняются так, 
что давление на срезе сопла у них меньше, чем атмосферное давле¬ 
ние у поверхности земли (0,7—0,8 кг!см 2 ). Сопла таких двигателей 



Фиг. 6. 17. Высотная характеристика ракетного двигателя. 


называются высотными. Относительное изменение тяги при подъеме 
на высоту зависит от высотности сопла и для современных двига¬ 
телей составляет 10—25%. 

Дроссельная^ характеристика выражает зависи¬ 
мость тяги двигателя от изменения расхода топлива при постоянной 
высоте, на которой работает двигатель. При изменении расхода 
топлива О и соответствующем изменении давления в камере сгора¬ 
ния двигателя ро, вообще говоря, меняются и температура, и вели¬ 
чина газовой постоянной; однако эти изменения при построении 
дроссельной характеристики обычно не учитываются. 

Уравнение дроссельной характеристики легко получить из урав- 
нсния силы тяги ракетного двигателя, если учесть, что для задан¬ 
ного двигателя скорость истечения и) а не зависит (при постоянных 
Я и То в камере) от расхода О, а давление на срезе сопла умень¬ 
шается пропорционально расходу. Последнее утверждение следует 
из того, что отношение давлений р^р^ для сопла данных размеров, 
т. е. с данным отношением 5 а /5 кр , постоянно. В связи с этим давле¬ 
ние на срезе сопла можно выразить как постоянную долю от дав¬ 
ления в камере: 


Ра = ХРо- 
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Само же давление в камере при постоянных Т 0 и пропорцио¬ 
нально расходу топлива О, следовательно, 

Ра = Х< 2 » 

откуда 

п =п 6 

Ра Ра ном Г » 

С^ном 

где О ном —номинальный, (расчетный) расход для данного двига¬ 
теля; 

Ра ном — давление на срезе сопла при этом расходе. 

Учитывая сделанные замечания, 
тяги двигателя 

Р=тт+З а (р а — р л ) 

можно переписать следующим обра¬ 
зом: 

Р=0 {^ + 5 /-^-)- 5 аРн . 

\ 8 Сном / 

(6.40) 

Полученное уравнение дроссель¬ 
ной характеристики представляет 
собой уравнение прямой линии, отсе¬ 
кающей на оси ординат отрезок З й ръ 
(фиг. 6.18). Наклон этой прямой оп¬ 
ределяется, очевидно, величиной ско¬ 
рости т а и увеличивается при увели¬ 
чении 5 а . 

В некоторых случаях, пользуясь тем обстоятельством, что дав¬ 
ление в камере пропорционально расходу, дроссельную характери¬ 
стику строят не по расходу, а по величине давления в камере. Это 
особенно удобно при построении экспериментальных характеристик, 
получаемых при испытании двигателя, так как давление в камере 
измерить значительно проще, чем расход топлива. 

Прямолинейный вид дроссельной характеристики, определяемой 
уравнением (6.40), хорошо подтверждается экспериментами при 
расходах, больших номинального и при таких пониженных расхо¬ 
дах, когда перерасширение не столь глубоко, чтобы скачки давле¬ 
ния могли войти в сопло. Таким образом, дроссельная характери¬ 
стика имеет вид прямой до расходов, равных 30—40% номинально¬ 
го. При меньших расходах соотношение (6.40) становится невер¬ 
ным и дроссельная характеристика протекает примерно так, как 
показано на фиг. 6. 18 пунктиром. При малых давлениях в камере 
начинает сказываться также значительное увеличение степени дис¬ 
социации продуктов сгорания и соответствующее уменьшение тем¬ 
пературы в камере, что дополнительно влияет на вид дроссельной 
характеристики двигателя. 

18 1141 


выражение (1.6) для силы 



Фиг. 6. 18. Дроссельная харак¬ 
теристика ракетного двигателя. 
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5. ОХЛАЖДЕНИЕ ЖИДКОСТНЫХ РАКЕТНЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ 
Теплообмен в ракетных двигателях 

Высокая температура продуктов сгорания и большая скорость 
их движения по камере и особенно по соплу приводит к весьма 
интенсивной передаче тепла от газа к стенкам ракетного дви¬ 
гателя. 

Это как будто бы противоречит тому, что говорилось выше по 
поводу процессов, происходящих в сопле двигателя. Раньше мы 
считали расширение газа адиабатическим, т. е. происходящим без 
теплообмена между газом и стенками. Теперь же мы говорим об 
интенсивной передаче тепла к стенкам. Однако дело в том, что 
тепловая энергия, переданная к стенкам и дальше в охлаждающую 
среду, составляет малую долю всего теплосодержания газа и не 
может существенно повлиять на характер течения. По абсолютной 
же величине эта доля представляет собой очень большое количест¬ 
во тепла, которое без надлежащего охлаждения не может быть вос¬ 
принято стенкой без прогара и разрушения. 

Тепло от газа к стенке передается двумя путями: конвекцией 
и лучеиспусканием. 

Основную роль в современных ракетных двигателях играет кон¬ 
вективный теплообмен. Сущность его заключается в том, что части¬ 
цы (молекулы и атомы) газа при своем хаотическом движении 
и течении вдоль стенки обмениваются с ней тепловой энергией. 
Таким образом, в конвективном теплообмене участвует практичес¬ 
ки только слой газа, текущий у стенки — так называемый погранич¬ 
ный слой газа. 

У самой стенки течение газа является ламинарным, и в нем 
отсутствуют интенсивные движения малых объемов газа, характер¬ 
ные для турбулентного движения. Однако подвод тепла, а следова¬ 
тельно, и температура ламинарного слоя определяются турбулент¬ 
ным движением газа в более удаленной от стенки области погра¬ 
ничного слоя. Поэтому условия турбулентного течения газа 
в пристеночном слое также влияют на теплообмен между газами 
и стенкой. 

Количество тепла, переданного стенке, зависит от числа ударов 
молекул о стенку и от разности температур газа и стенки. При ра¬ 
венстве температур газ в среднем получает столько же тепла от 
стенки двигателя, сколько отдает ей. 

Влияние числа ударов молекул газа о стенку на теплообмен учи¬ 
тывается коэффициентом теплоотдачи а, который представляет со¬ 
бой количество тепла, переданное единице поверхности стенки 
в единицу времени при разности температур газа и стенки в один 
градус. Число ударов молекул движущегося газа о стенку пропор¬ 
ционально числу молекул в объеме газа, проходящем мимо стенки 
в единицу времени, т. е. плотности газа р и скорости движения 
газа і 0 . 
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Таким образом, число столкновений, а значит, и количество теп¬ 
ла, переданное стенке, пропорционально произведению рхю. Послед¬ 
няя величина представляет собой массовый удельный расход, кото¬ 
рый равен отношению массового секундного расхода к площади 
проходного сечения: 

О 


Количество тепла, переданное газом единице поверхности стен- 
ки в единицу времени, т. е. удельный тепловой поток 

Я= а г(Т пз -Т г .ст)> ( 6 - 41 ) 

где Г гст —температура поверхности стенки, омываемой газами; 

^газ — температура газа; 

а г — коэффициент теплоотдачи от газа к стенке. 

Поскольку газовый поток около стенки заторможен, он имеет 
во всех сечениях сопла температуру, близкую к температуре тормо¬ 
жения, т. е. температуре, отвечающей нулевой скорости газового 
потока. Формула (6.22) показывает, что температура торможения 
будет равна температуре в камере Т 0 , если пренебречь скоростью 
движения газа в камере сгорания. Температура стенки намного 
меньше температуры газа. Вследствие этого получается большая 
разность температур Г газ — Т Г ст . С другой стороны, благодаря высо¬ 
ким давлениям и большим скоростям массовый удельный расход 
газа велик и коэффициент теплоотдачи а г в ЖРД оказывается 
очень высоким. Все эти обстоятельства и приводят к тому, что 
в стенки ракетных двигателей отводится значительно большее коли¬ 
чество тепла, чем в стенки любой другой тепловой машины. 

По длине сопла двигателя изменяются как коэффициент <х г , так 
и разность температур Г газ — Т т ст . Причем наиболее резко вслед¬ 
ствие изменения удельного массового расхода рію по длине двига¬ 
теля изменяется коэффициент теплоотдачи а г . Наибольшего значе¬ 
ния ршиа г достигают в критическом сечении сопла. В этом сечении 
величина теплового потока <7 также имеет максимум (фйг. 6.19). 
В современных двигателях величина конвективного удельного теп¬ 
лового потока в критическом сечении доходит до 10 • 10 е ккалім 2 час. 

При повышении температуры и давления в камере тепловые по¬ 
токи в стенки сопла значительно возрастают. 

К конвективному тепловому потоку прибавляется тепловой по¬ 
ток от лучеиспускания газов. Величина лучистого теплового потока 
значительно меньше конвективного. Наиболее интенсивно луче¬ 
испускание там, где велика температура газов, т. е. в камере сгора¬ 
ния. Величина лучистого теплового потока здесь равняется 
П,5-~-23 • ІО 6 ккалім 2 час. В критическом сечении в связи с пониже¬ 
нием температуры газов величина лучистого потока меньше. 

Тепловой поток* полученный стенками изнутри камеры, должен 
быть передан к поверхности стенки, соприкасающейся с охлаждаю- 


18 * 
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щей жидкостью. При этом поверхности стенки, принимающие и от¬ 
дающие тепло, имеют температуры, связанные между собой урав¬ 
нением теплопроводности 

Т,.„ — Т жлт = д^-, (6.42) 

где Т ж ст — техмпература поверхности стенки, омываемой охлаждаю¬ 
щей жидкостью; 

§ — толщина стенки; 

'^ — коэффициент теплопроводности материала стенки. 

Величина б IX по своему смыслу является тепловым сопротивле¬ 
нием стенки. Чем толще стенка и чем хуже проводит тепло ее мате¬ 
риал, тем больше тепловое со¬ 
противление стенки. 

Тепловой поток должен быть 
далее передан охлаждающей 
жидкости, имеющей температу¬ 
ру Т ж . Величина теплового по¬ 
тока связана с температурами 
омываемой охладителем по¬ 
верхности и жидкости уравне¬ 
нием 

д=« ж (т х ,г-т ж ), (6.43) 
где <х ж —коэффициент тепло¬ 
отдачи от стенки к 
охлаждающей жид¬ 
кости. 

Исключая из уравнений 
(6.42) и (6.43) 7 Ж . СТ , получим 
для температуры поверхности 
стенки, соприкасающейся с га¬ 
зом, следующее выражение: 

^г.ст^^ж+<7^—Ь'у) • (6.44) 

Изменение температуры при передаче тепла от газа к стенке 
и далее к охлаждающей жидкости показано на фиг. 6.20. 

Температура стенки Т т . ст не должна превышать того верхнего 
предела, при котором материал стенки заметно теряет свои прочно¬ 
стные свойства. В этом смысле желательно, чтобы величина Т т . ст 
была по возможности низкой. Ограничить температуру Т Г . ст можно, 
увеличив коэффициент теплоотдачи к жидкости и уменьшив тепло¬ 
вое сопротивление стенки. 

Величина коэффициента теплоотдачи к жидкости должна быть 
большой еще и потому, что в системе охлаждения двигателя нельзя 
допускать чрезмерного превышения Г ж . ст над температурой кипе¬ 
ния охлаждающей жидкости. Небольшое превышение над темпера- 



Фиг. 6.19. Распределение теплового по¬ 
тока и температуры горячей стенки по 
длине двигателя. 

/—тепловой поток через стенку, 2 —температура 
горячей стенки. 
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турой кипения допускается и даже полезно, так как она увеличи¬ 
вает коэффициент теплоотдачи а ж . Интенсификация теплоотдачи 
получается вследствие образования пу¬ 
зырьков пара на поверхности стенки. Пу¬ 
зырьки непрерывно смываются потоком 
охлаждающей жидкости и, попадая в мас¬ 
су более холодной жидкости, конденсиру¬ 
ются в ней, отдавая тепло, полученное от 
стенки. 

Величина коэффициента теплоотдачи 
а ж , так же как и величина а г , зависит от 
потока массы жидкости, омывающей стен¬ 
ку. Но так как плотность жидкости прак¬ 
тически постоянна, то основным факто¬ 
ром, определяющим величину а ж , являет¬ 
ся скорость движения охлаждающей жид¬ 
кости. Интенсивное охлаждение стенок ка¬ 
меры и сопла ЖРД требует получения 
больших значений коэффициента а ж . В 
связи с этим скорость движения жидко¬ 
сти в охлаждающем тракте должна быть 
значительной. 

Организация охлаждения двигателя 

Задача охлаждения двигателя состоит в том, чтобы температура 
стенок в течение всей работы двигателя не превосходила определен¬ 
ной величины. В различных типах ракетных двигателей эта задача 
решается по-разному. 

В пороховых двигателях нет жидкости, которой можно было бы 
охлаждать двигатель. Поэтому здесь обычно ограничивают время 
работы двигателя с тем, чтобы его стенки не успели прогреться до 
такой температуры, при которой они потеряют прочность. 

Для уменьшения скорости прогрева стенки и увеличения вре¬ 
мени работы порохового двигателя применяют теплоизолирующие 
обмазки, которые наносятся на внутреннюю поверхность стенок дви¬ 
гателя. Аналогичным образом поступают, желая предупредить пе¬ 
регрев стенок, и в жидкостных ракетных двигателях кратковремен¬ 
ного действия. 

В ЖРД, однако, надежное охлаждение затрудняется более 
высокими температурами в камере сгорания и большой продолжи¬ 
тельностью времени работы двигателя. С другой стороны, организа¬ 
ция охлаждения облегчается тем, что стенку можно защитить 
путем обильной подачи к внутренней поверхности стенки камеры 
сгорания одного из компонентов топлива. Правда, такое исполь¬ 
зование компонентов топлива ухудшает качество сгорания, а сле¬ 
довательно, снижает удельную тягу двигателя. Однако в конструк¬ 
циях, требующих предельной простоты, оно все же возможно. 



Фиг. 6.20. Распределение 
температур в пристеночном 
слое газа, в стенке и в 
охлаждающей жидкости. 
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Чаще всего охлаждение ЖРД осуществляется одним из компо¬ 
нентов топлива, прогоняемым через рубашку охлаждения. Этот 
способ охлаждения является более выгодным. Он не требует каких- 
либо дополнительных жидкостей и размещения в ракете емкостей 
для их хранения, т. е. позволяет получить двигательную установку 
минимального веса. Кроме того, тепло, снятое охлаждающей 
жидкостью, возвращается в камеру сгорания и не теряется бес¬ 
полезно. 

Однако есть и некоторые трудности в организации охлаждения 
двигателя таким способом. Они определяются главным образом 
свойствами и весовым расходом компонентов. Бывает так, что один 
из компонентов, например, жидкий кислород, непригоден для ис¬ 
пользования в качестве охлаждающей жидкости вследствие малой 
разности температуры кипения и начальной температуры компо¬ 
нента. Второго же компонента может оказаться недостаточно для 
восприятия всего тепла, поступающего через стенку двигателя за 
время его работы. 

Другая трудность заключается в том, что для достижения не¬ 
обходимой величины коэффициента теплоотдачи а ж необходимо 
создавать большую скорость движения охлаждающей жидкости 
в межрубашечном пространстве. Для этого зазор между стенками 
камеры должен быть очень малым. Особенно трудно обеспечить по¬ 
требную скорость охлаждающей жидкости в двигателях небольших 
размеров. Так, в двигателе ускорителя маневра, показанном на 
фиг. 5.8, высоту щели в критическом сечении приходится делать 
равной всего 0,6 мм. Для этого в рубашке охлаждения необходимо 
помещать механически обработанный вкладыш и гарантировать со¬ 
хранение зазора дистанционными полосками. В больших двигателях 
величина необходимого зазора возрастает и технологические за¬ 
труднения частично отпадают. 

Надо сказать, что большие скорости в охлаждающем тракте 
сопровождаются гидравлическими потерями и заставляют увеличи¬ 
вать давление подачи охлаждающего компонента. Это в свою оче¬ 
редь усложняет работу системы подачи и утяжеляет ее. 

Возвращаясь к выражению (6.44), мы видим, что снижение 
7 Г . СТ может быть достигнуто не только увеличением скорости охлаж¬ 
дающей жидкости и соответствующим увеличением а ж > но также 
уменьшением теплового сопротивления стенки дІХ. Отсюда следует, 
что толщина $ дожна быть возможно меньшей, а коэффициент 
теплопроводности материала стенки X возможно большим. 

При увеличении толщины б повышается температура Г г . ст , при¬ 
чем настолько резко, что прочность стенки снижается. С увеличе¬ 
нием тепловых потоков в стенку последнюю приходится делать все 
более тонкой. Таким образом, особые условия работы материа¬ 
ла стенки при больших тепловых потоках состоят в том, что невоз¬ 
можно повышать прочность стенки, увеличивая ее толщину. 


5. Охлаждение жидкостных ракетных двигателей 


279 


Для уменьшения температуры газовой поверхности внутреннюю 
стенку можно изготовлять из материала с высокой теплопроводно¬ 
стью, например из меди или алюминия. Нужно, однако, учиты¬ 
вать, что теплопроводные материалы, как правило, менее жаро¬ 
прочны. 

Указанные обстоятельства, особенно необходимость создания 
тонкой внутренней стенки, приводят к большим затруднениям 
в конструировании камеры двигателя и сопла. 

На внутреннюю стенку двигателя действует значительная сила, 
вызванная разностью давлений охлаждающей жидкости в межру¬ 
башечном пространстве и газов в камере и сопле. Эта разность 
давлений особенно велика в конце сопла. Поэтому для создания 
достаточно прочной и устойчивой внутренней стенки необходимо 
каким-либо образом укреплять ее. Примером может служить 
проект двигателя, в котором внутренняя рубашка выполнена в виде 
навитых спиралью медных трубок малого диаметра, внутри кото¬ 
рых проходит охлаждающая жидкость. Трубки малого диаметра 
хорошо выдерживают разность давлений жидкости и газов. Внут¬ 
реннее же давление в камере воспринимается толстой стальной ру¬ 
башкой, защищенной от действия высокой температуры поясом 
трубок. 

Известна конструкция камеры, в которой стенки изготовле¬ 
ны из профилированных трубок прямоугольного сечения, располо¬ 
женных вдоль образующих камеры и спаянных между собой. Общая 
прочность камеры достигается также за счет стальных бандажей, 
охватывающих камеру во многих сечениях. Возможны и другие 
конструктивные схемы камер ЖРД. Так, например, камера может 
представлять собой двухстенную конструкцию, внутренняя и на¬ 
ружная стенки которой скреплены между собой. Благодаря уста¬ 
новке связей достигается строгая фиксация зазора, по которому 
проходит охлаждающая жидкость, а также существенно повышает¬ 
ся жесткость внутренней оболочки, которая может быть выполнена 
из тонкостенного материала. В последнем случае число скреплений 
должно быть достаточно большим. Связи, скрепляющие стенки, 
могут быть продольными, винтовыми и точечными. Продольная 
связь такая, когда внешняя и внутренняя стенки соединены меж¬ 
ду собой по образующим путем приварки к обеим стенкам 
жестких продольных полосок, расположенных между ними. Вин¬ 
товая связь образуется при скреплении стенок через полоски, 
расположенные вдоль винтовых линий. Каналы для прохода 
охлаждающей жидкости в этом случае получаются также вин¬ 
товыми. Точечные связи осуществляются путем точечной сварки 
оболочек через вмятины, выштампованные в наружной оболочке. 

Затруднения в конструировании двигателя, связанные с нали¬ 
чием больших тепловых потоков, заставляют искать способы умень¬ 
шения последних. Основной способ состоит в том, что в слой газов, 
примыкающих к стенке, в так называемый пристеночный слой. 
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подается избыточное количество горючего. Такое охлаждение назы¬ 
вается внутренним. Так, например, в двигателе ракеты дальнего 
действия горючее в пристеночный слой подается несколькими ряда¬ 
ми отверстий (см. фиг. 5. 10). Создается как бы завеса горючего, 
защищающая стенку. Действие завесы горючего состоит не только 
в том, что она, нагреваясь и испаряясь, отнимает тепло у стенки, 
но также и в том, что она снижает температуру того слоя газа, ко¬ 
торый непосредственно соприкасается со стенками двигателя. Для 
того чтобы пристеночный слой мог уменьшить конвективный тепло¬ 
вой поток в стенку камеры, он должен быть больше програничного 
слоя, в котором развиваются процессы, определяющие передачу 
тепла в стенку. Защитное действие пристеночного слоя, переобога- 
щенного горючим, сохраняется на некоторой длине. Постепенно 
пристеночный слой размывается основным потоком продуктов 
сгорания, а находящееся в нем избыточное горючее выгорает, 
соединяясь с окислителем, проникающим из основного потока; 
температура в пристеночном слое повышается, а его защитное 
действие уменьшается. Поэтому в больших двигателях приходится 
делать несколько рядов отверстий, подающих избыточное 
горючее. 

Ввод горючего для внутреннего охлаждения через радиальные 
отверстия не является целесообразным, так как большая часть его 
проходит в удаленные от стенки слои газа. Более рациональным 
является такой способ подвода горючего, как, например, в двига¬ 
теле, камера которого показана на фиг. 5.8. Здесь горючее через 
мелкие отверстия попадает в узкую щель между головкой и каме¬ 
рой и движется вдоль стенок, не попадая сразу в основную массу 
газа. 

Целям внутреннего охлаждения служит и размещение на плос¬ 
кой головке периферийных форсунок горючего, создающих у стенок 
за счет дополнительного подвода горючего пристеночный слой газа 
пониженной температуры. 

Затрата горючего на создание пристеночного слоя пониженной 
температуры, конечно, снижает удельную тягу двигателя, так как 
часть горючего не сгорает полностью и уносит с собой часть химиче¬ 
ской энергии. Поэтому на двигателях часто применяется комбини¬ 
рованная система охлаждения, при которой умеренным внутренним 
охлаждением уменьшается тепловой поток в стенку, а затем тепло 
отводится внешним охлаждением при сравнительно небольших ги¬ 
дравлических потерях в охлаждающем тракте. 

Значительного уменьшения расхода горючего на внутреннее 
охлаждение можно ожидать, если в качестве материала для внут¬ 
ренней стенки камеры применить пористый материал — так называ¬ 
емую потеющую стенку, пропускающую равномерно по всей поверх¬ 
ности очень небольшое количество жидкости, которая непрерывно 
обогащает пристеночный слой и снижает его температуру. 
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Имеются также предложения организовывать охлаждение дви¬ 
гателя водой, доводя ее не только до кипения, но полностью испа¬ 
ряя и получая на выходе перегретый пар. Этот пар может быть 
использован в турбине ТНА, а затем сконденсирован в теплообмен¬ 
нике, охлаждаемом одним из компонентов. Подобные системы 
охлаждения могут найти применение только в очень крупных дви¬ 
гателях. 



Глава VI! 


СИЛЫ И МОМЕНТЫ, ДЕЙСТВУЮЩИЕ НА РАКЕТУ 

В ПОЛЕТЕ 

1. СИСТЕМА СИЛ, ДЕЙСТВУЮЩИХ НА РАКЕТУ В ПОЛЕТЕ, 

И ДИФФЕРЕНЦИАЛЬНЫЕ УРАВНЕНИЯ ДВИЖЕНИЯ 

Координаты, определяющие положение ракеты в пространстве 

При решении различных задач, связанных с расчетом траекто¬ 
рии ракеты, с устойчивостью движения, с тепловыми и прочностны¬ 
ми расчетами, возникает необходимость введения систем отсчета 
времени и положения ракеты в пространстве. 



Фиг. 7. І. Земная и связанная системы координат. 


Отсчет времени, принятый в ракетной технике, является единым 
независимо от особенностей рассматриваемых процессов и ведется 
от момента старта ракеты в секундах. 

Положение ракеты в пространстве определяется прежде всего 
тремя координатами л:, у, г ее центра тяжести в так называемой 
земной (стартовой) системе координат. За начало этой системы бе¬ 
рут точку старта ракеты. Для ракет дальнего действия за ось х 
принимают прямую, касательную к дуге большого круга, соединя¬ 
ющего старт с целью (фиг. 7.1). Ось у направляют при этом вверх, 
а ось г — перпендикулярно двум первым осям. 
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Введем еще так называемую связанную, или подвижную, систе¬ 
му координат. Начало ее поместим в центр тяжести ракеты, а оси х\ 
у' и г' свяжем с характерными элементами ракеты. Ось х' направим 
по оси ракеты и будем называть ее 
продольной осью. 

Оси у' и г' расположим в плоскости, 
перпендикулярной продольной оси ра¬ 
кеты, так, чтобы в положении на стар¬ 
те плоскость х '— у' совпадала с плос¬ 
костью х—у земной системы координат, 
а ось г' имела то же направление, что 
ось 2. Ось у 7 будем называть попереч¬ 
ной, а ось г '—боковой осью (фиг. 7. 1 
и 7.2). 

Для полного определения положе¬ 
ния ракеты в пространстве как жестко¬ 
го тела в дополнение к координатам х, 
у, г введем еще три угла, определяю¬ 
щие взаимное направление осей связанной и земной систем коор¬ 
динат. 

Угол между осью ракеты х' и плоскостью х — г, т. е. угол накло¬ 
на оси ракеты по отношению к «стартовому» горизонту, обозначим 
через ср. Этот угол называют углом тангажа ракеты (фиг. 7. 3). 

Угол, который составляет ось ракеты с плоскостью х — у, обозна¬ 
чим через ф. Этот угол называют углом рысканья . Он характери¬ 



стик 7. 2. Связанная систе¬ 
ма координат. 





вид с конца оси у? Вид по оси х' 

Фиг. 7. 3. Углы тангажа ф, рысканья ф и крена Т. 


3 Ует отклонение оси ракеты от вертикальной плоскости, проходя¬ 
щей через цель. 

Введем, наконец, еще один угол, определяющий поворот корпуса 
Ракеты относительно продольной оси, — угол крена ТГ между 
'Осью у' и плоскостью х — у. 
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Таким образом, три координаты х, у, г и три угла ср, Ф и V 
(см. фиг. 7.3) полностью определяют положение ракеты в про- 
странстве. 

Описанные системы координат используются в первую очередь 
в баллистических расчетах и при решении вопросов устойчивости 

движения ракет. Наряду с этим 
для удобства ведения аэродина¬ 
мических расчетов на атмосфер- 
х п ных участках полета вводится еще 
так называемая шш^чная система ( 
координат х", у'\ г". Начало этой 
системы помещается в центре тя¬ 
жести ракеты. Ось х п направлена 
по вектору скорости полета ѵ, т. е. 
по касательной к траектории; ось 
у" имеет направление главной 
нормали траектории, и ось г' 1 на¬ 
правлена по бинормали к траек¬ 
тории * (фиг. 7. 4). 

Связанная и поточная системы 
координат при полете ракеты, во¬ 
обще говоря, не совпадают. Ось 
ракеты х ' образует с вектором скорости ѵ угол а, называемый углом 
атаки, а с плоскостью х" — у" угол |3, называемый углом скольжения 
(см. фиг. 7.4). На участке управляемого полета в атмосфере эти 
углы весьма малы (угол а обычно не превышает 5—6°). Для балли¬ 
стических ракет угол Р много меньше угла атаки а. Поэтому при 
баллистическом расчете траектории полета угол скольжения р во 
внимание не принимается и учитывается только при анализе устой¬ 
чивости движения. 



Фиг. 7. 4. Поточная система коорди¬ 
нат. 


Силы, действующие на ракету 


Рассмотрим систему сил, действующих на ракету в полете. 

Основными силами, определяющими движение ракеты, явля¬ 
ются сила тяги, сила веса и аэродинамические силы. 

Ракета, как и всякое тело, движущееся в воздухе, испытывает 
со стороны последнего определенное воздействие в виде давления, 
распределенного по поверхности определенным образом. Равнодей¬ 
ствующая сил давления называется полной аэродинамической силой . 


* Главная нормаль траектории определяется линией пересечения плоскости» 
перпендикулярной касательной к траектории в данной точке, с плоскостью самой 
траектории. Бинормаль перпендикулярна плоскости, проходящей через каса¬ 
тельную и главную нормаль. 
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При анализе законов движения ракеты и вообще летательного 
аппарата полную аэродинамическую силу раскладывают обычно 
по поточным осям х", у" и г " на составляющие X , У, X. 

Составляющая X аэродинамической силы по касательной к тра¬ 
ектории движения центра тяжести тела (или проекция полной 
аэродинамической силы на направление вектора скорости) назы¬ 
вается силой лобового сопротивления. Эта сила всегда направлена 
в сторону, противоположную движению. 

Составляющая У полной аэродинамической силы по поточной 
оси у" называется подъемной силой. 



Фиг. 7.5. Силы и момент, 
действующие на ракету 
(при приведении аэродина¬ 
мических сил к центру тя¬ 
жести). 



Фиг. 7. б. Аэродинамические силы 
Р и N в связанной системе коор¬ 
динат. 


Составляющая 2 называется силой сноса. 

На фиг. 7.5 показаны сила тяги Р, направленная по оси раке¬ 
ты, сила веса ракеты 0 = М§, а также составляющие аэродинами¬ 
ческой силы X и У. 


Полная аэродинамическая сила может быть разложена также 
не по поточным, а по связанным осям х\ у\ г Такое разложение 
используется, например, при анализе нагрузок, действующих на 
элементы конструкции. 

Составляющие полной аэродинамической силы соответственно 
осям х', у\ г' обозначаются через Р, N и Т и называются осевой, 
поперечной и боковой аэродинамическими силами. На фиг. 7. 6 по¬ 
казаны осевая Р и поперечная N силы. Из сопоставления фиг. 7.5 
«^■6 легко установить, что при отсутствии угла скольжения (при 


Р=Х соз а — V віп а, 
X зіп а + У соз а, 
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а при малых углах атаки а 


Ка, 


(7. 1) 


Система распределенных по поверхности ракеты аэродинамиче¬ 
ских сил согласно законам механики приводится не только к пол¬ 
ной аэродинамической силе, но и к моменту, величина которого за¬ 
висит от выбора точки приведения сил. Приводя систему сил 
к центру тяжести ракеты, мы, кроме упомянутых сил X, У, 1 (или 
Я, X, Г), получаем результирующий аэродинамический момент, ко- « 
торый в общем случае может быть аналогично вектору полной 
аэродинамической силы разложен по координатным осям системы 
х", у", г” или х\ у\ г\ 

На фиг. 7. 5 и 7.6 показаны составляющие этого момента М а , 
действующие в плоскостях х" — у " или х' — у' поточной и связан¬ 
ной систем координат. 

Каждый из составляющих моментов рассматривается обычно 
как сумма двух моментов — статического и демпфирующего: 

М а —М ст -\-М Д . 

Более подробно об этих моментах будет сказано ниже. 

Если ракета имеет органы управления (воздушные или газо¬ 
струйные рули или поворотную камеру двигателя), то к системе 
сил, показанных на фиг. 7.5, должна быть добавлена система сил 
от органов управления. 

Для каждого отдельного органа управления эти силы удобно 
приводить к оси шарнира его поворотной части в виде составляю¬ 
щих сил и моментов в связанной системе координат. Момент, дей¬ 
ствующий на органы управления и вычисленный путем приведения 
сил к оси вращения органов управления, называется шарнирныя 
моментом . 

Система сил и шарнирных моментов, действующая на всех ор¬ 
ганах управления, может быть приведена к точке пересечения 
осей их шарниров с продольной осью ракеты. Будем считать, что 
эта точка расположена на расстоянии с от центра тяжести ра¬ 
кеты. 

Таким образом, система сил на органах управления для каждой 
из координатных плоскостей связанной системы сводится к двум 
составляющим силам и моменту. Так, в плоскости х' — у ' одна из со¬ 
ставляющих Лупр (фиг. 7.7) направлена по оси ракеты, вторая 
Тупр — перпендикулярна ей. 

Первую из этих сил Х упр называют потерей тяги на органах 
управления. Эта составляющая не является управляющей силой, 
поскольку не создает момента относительно центра тяжести ракеты. 
Вторая сила У уп р представляет собой управляющее усилие. Она 
создает управляющий момент относительно оси г'. 

Момент М ш будет шарнирным моментом. 
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В том случае, когда органами управления являются рули, силу 
Хупѵ по аналогии с аэродинамическими силами называют сопротив¬ 
лением рулей, а силу У уп р — подъемной силой рулей. 

Совершенно очевидно, что аналогичное управляющее усилие 
2у П р возникает и в плоскости х' — г '. Эта сила дает управляющий 
момент относительно оси у'. Наконец, в плоскости у '— г' управ¬ 
ляющие силы на отдельных органах управления обеспечат полу¬ 
чение управляющего момента относительно продольной оси раке¬ 
ты X 

Обратимся теперь к составлению уравнений движения ракеты 



Фиг. 7.7. Управляющие Фиг. 7.8. К выводу уравнений движения, 

усилия. 


Дифференциальные уравнения движения 

Рассмотрим наиболее простой случай движения ракеты в одной 
плоскости. 

На фиг. 7.8 показана полная система сил, действующих 
на ракету при плоском ее движении. При этом плоскости х' — у ' 
и х п — у'\ очевидно, будут совпадать с вертикальной плоскостью 

*—у. 

Для того чтобы составить уравнения движения, воспользуемся 
принципом Даламбера и введем инерционные силы. 

Тангенциальное ускорение ракеты (ускорение по касательной 
к траектории) будет 

йѵ 
аі 


ѵ 
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Соответствующая инерционная сила направлена в сторону, про¬ 
тивоположную ускорению, и равна 

Мѵ. 


Нормальное ускорение, обусловленное кривизной траектории, 
равно, как известно, 


ѵ 2 


У 

Г 


где г — радиус кривизны траектории. 

Но 

аъ_ аі _ ѳ 

г йз йі йз ѵ 1 


где Ѳ — угол наклона касательной к траектории, отсчитываемый от 
стартового горизонта (см. фиг. 7.5). 

Таким образом, нормальное ускорение, направленное к центру 
кривизны, оказывается равным 

ѵЬ. 


Инерционная сила, направленная в противоложную 
равна 


Мѵд. 


сторону, 


Силы Мѵ и МѵЪ показаны на фиг. 7.8. 

Введем, наконец инерционный момент, равный производной от 
момента количества движения ракеты по времени и направленный 

в сторону, обратную угловому ускорению ср. Здесь ср — угол танга¬ 
жа, определяющий положение продольной оси ракеты (см. фиг. 7. 8): 

ср =5= Ѳ *Т“ эс. 

Инерционный момент будет 

[У (6 +а) ] =(У<р). 

Момент инерции ракеты / относительно центральной оси г\ пер¬ 
пендикулярной к плоскости траектории, есть также функция вре¬ 
мени. Поэтому момент (/ср)’ может быть представлен в виде суммы 

(У^)'=Уср+У9. 

Первое слагаемое представляет собой собственно инерционный 
момент. Второе слагаемое есть следствие изменения момента инер¬ 
ции ракеты во времени. Это слагаемое, пропорциональное угловой 
скорости, может быть включено во внутренний демпфирующий мо¬ 
мент (см. стр. 333). При составлении уравнений движения присо¬ 
единим его к рассмотренному ранее моменту М а . В дальнейшем 
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при анализе демпфирующих моментов мы вернемся к этому во¬ 
просу снова. 

Проектируя все силы, приложенные к ракете, на касательную 
к траектории полета, получим 


Мѵ + Х-(Р — Х упр ) соз ОС + М§ 5ІП 0 + Г упр 5 ІП а = 0. 


Ввиду малости угла <% значение соза^І. Пренебрегая К упр 
получим 



я — 


Хупр - X 

~М 


— ^зіп Ѳ. 


5іп а, 
(7.2) 


Спроектировав все силы на нормаль к траектории полета, 
получим • 

У + К упр соз а — МѵЬ + (Р — Х упр ) зіп а — соз Ѳ = 0. 

При малых значениях а 

а+к + V С05 '• < 7 - 3 > 


В этих уравнениях под величиной § должно пониматься ускоре¬ 
ние земного тяготения на высоте полета. 

Наконец, взяв сумму моментов относительно центра тяжести, 
получим 

^Ч ^ ^М а -\-V уир с-\-М ш — 0. (7. 4) 

Система дифференциальных уравнений (7.2), (7.3) и (7.4) 
описывает движение ракеты только в одной плоскости и не учиты¬ 
вает возможности движения по пространственной траектории. Тем 
не менее в ряде случаев этими уравнениями свободно можно поль¬ 
зоваться для определения параметров траектории ракеты, особенно 
баллистической. 

В тех случаях, когда траектория полета представляет собой 
пространственную кривую, как, например, у зенитной управляемой 
ракеты, преследующей маневрирующий самолет, система уравне¬ 
ний значительно усложняется. При составлении этой системы необ¬ 
ходимо рассматривать силы и моменты по трем координатным осям 
и дополнительно ввести в рассмотрение угловые перемещения ра¬ 
кеты по рысканью и крену. В результате вместо трех уравнений 
получилось бы шесть. 

Существенно отметить, что для управляемой ракеты к диффе¬ 
ренциальным уравнениям движения должны быть присоединены 
еще уравнения, задающие пространственное расположение раке- 

19 114! 
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ты во время полета. Вид этих уравнений зависит от способов на¬ 
ведения и управления ракетой. 

Так, например, для баллистической ракеты дальнего действия 
вводится уравнение программы изменения угла тангажа 

<Рпр = /(0» 

где І(і ) —заданная функция времени. 

Это условие управления определяется тем, что на участке управ¬ 
ляемого полета ракета ориентируется определенным образом отно¬ 
сительно неизменной по направлению координатной системы гиро¬ 
скопов. 

Подобного рода уравнения носят название программных урав¬ 
нений . 

Наконец, чтобы получить исчерпывающее представление о дви¬ 
жении управляемой ракеты, нужно рассматривать, кроме того, так 
называемые уравнения управления, дающие величину управляю¬ 
щих усилий (или углов поворота органов управления) в зависимо¬ 
сти от пространственной ориентации ракеты и угловых отклонений 
ее от задаваемого положения. Вид и числовые значения параметров 
уравнений управления зависят от принципиальной схемы системы 
управления и параметров ее настройки. 

На всех этих вопросах мы остановимся белее подробно в гл. VIII 
и IX. 

Для того чтобы проинтегрировать уравнения движения, необхо¬ 
димо знать, как меняются во времени и вообще от чего зависят ве¬ 
личины, входящие в эти уравнения. 

Совершенно ясно, что аэродинамические силы для данной раке¬ 
ты зависят от скорости, высоты полета и угловой ориентации раке¬ 
ты в пространстве. Сила тяги двигателя не остается постоянной: 
она меняется хотя бы уже потому, что на траектории полета изме¬ 
няется внешнее атмосферное давление, входящее в выражение 
тяги. Масса ракеты со временем уменьшается в соответствии с рас¬ 
ходованием топлива. Наконец, даже ускорение силы тяжести 8, 
если речь идет о больших высотах, должно рассматриваться как 
величина переменная. 

Все эти вопросы мы и рассмотрим ниже. Начнем со свойств 
атмосферы. 


2. ЗЕМНАЯ АТМОСФЕРА И ЕЕ СВОЙСТВА 

Рассмотрим свойства атмосферы, так как от этих свойств зави¬ 
сят величины аэродинамических сил, действующих на ракету в по¬ 
лете. 

Основным параметром атмосферы, влияющим на аэродинамиче¬ 
ские силы, является плотность воздуха р. Некоторое влияние ока- 
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зывает также и его температура Г, поскольку с изменением темпе¬ 
ратуры изменяется, как мы уже знаем, скорость звука 

а=ѴЩТ, 


на 


5 


йР 






а в зависимости от отношения скорости полета к скорости звука 
(от числа М), как будет показано ниже, изменяется характер обте¬ 
кания и вследствие этого величины аэродинамических сил. 

Нужно также учитывать, что скорость звука зависит от измене¬ 
ния химического состава атмосферы с высотой. Это скажется 
величине газовой постоянной /? и показателе адиа¬ 
баты к. Изменение химического состава атмосферы 
наблюдается, однако, только на очень больших вы¬ 
сотах. 

Параметры состояния воздуха, особенно в ниж¬ 
них, а также в значительной мере и в верхних слоях 
атмосферы, изменяются в зависимости от времени 
суток, времени года, от широты местности и, нако¬ 
нец, от общей метеорологической обстановки. Однако 
все параметры колеблются около некоторых средних 
значений, определенных на основании результатов 
наблюдения за атмосферой в течение многих лет. 

Сами же средние значения параметров атмосфе¬ 
ры существенно зависят от высоты. Так, например, 
давление воздуха р по мере увеличения высоты дол¬ 
жно уменьшаться, поскольку величина давления оп¬ 
ределяется весом расположенных выше слоев возду¬ 
ха. Характер изменения давления с высотой может 
быть определен аналитически. Для этого составим 
уравнение равновесия элементарного столба с площадью основания 
йР и высотой йк, выделенного из атмосферы (фиг. 7.9). 

Снизу на столб действует давление р, сверху соответственно 
приращению высоты йк — давление р + йр. Пусть у—удельный 
вес воздуха на высоте Л. Тогда условие равновесия будет следую- 


Фиг. 7.9. К вы¬ 
воду зависимо¬ 
сти давления 
воздуха от вы¬ 
соты* 


щим: 

йрйР-\-^(1Н йР 

откуда 

ак 1 

Или 

& 

1 

1 ! 

С*, « 


(7.5) 


Производная йр/йк получилась отрицательной, что и означает 
падение давления по мере увеличения высоты. Нетрудно показать, 

Что п Ри отсутствии подвода тепла извне будет падать также и тем¬ 
пература. 

19 * 
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При перемещении какой-либо массы воздуха вверх происходит 
расширение и соответствующее понижение температуры газа. На¬ 
оборот, воздух, перемещающийся вниз, сжимается, и температу¬ 
ра его повышается. Таким образом, в атмосфере устанавливается 
температурное равновесие, при котором нижележащие слои будут 
иметь более высокую температуру, чем вышележащие. Конечно, 
это утверждение верно лишь в той мере, в какой можно считать 
малым обмен теплом между слоями воздуха путем радиации. 

Распределение температуры по высоте можно принять завися¬ 
щим от того термодинамического процесса, которому соответствуют 
упомянутые расширение и сжатие газа при медленном вертикаль¬ 
ном перемешивании с сохранениём температурного равновесия. 
Допустим, что это расширение происходит по политропе с показа¬ 
телем п, не зависящим от высоты Н: 



где р о и ро — давление и плотность воздуха у поверхности земли. 

Приняв этот закон, мы имеем возможность установить в первом 
приближении закон изменения давления, плотности и температуры 
воздуха по высоте. 

Найдем с помощью выражения (7.6) плотность р и, подставив 
ее в уравнение равновесия (7.5), получим 

і 



Разделим переменные 

і і 


р п ар=-8 ?0 р 0 " ан, 


откуда после интегрирования найдем 

/і-і __і_ 

. Р " — — ёРоРо л А С. 

П — 1 


Постоянная С определяется 
р—ро- Следовательно, 


из условия: при А=0 


л-1 


С= 



Ро 


П 


давление 


Р —Ро ёРоРо ^ > 

п 


Р=Ро( 1—8 — 

\ Ро 


п — 1 
п 



или 
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Так как 

^=ё*т 0 , 

ГО 


то окончательно зависимость давления от высоты получим в виде 

'• < 7 - 7 > 

Плотность будет связана с высотой соотношением 

|, =Ч 1 -^ 4 Г' < 7 - 8 > 

Согласно принятому политропическому процессу 

л-1 


или с учетом (7.7) 


Т=Т °(-) " 

\Ро / 

Т=Т 0 -^—^- к. 
0 пК 


(7.9) 


Таким образом, температура с высотой падает по линейному 
закону. Градиент падения температуры равен 

п — 1 


пЯ 


Если принять для воздуха п = к= 1,4, т. е. предположить, что 
в состоянии температурного равновесия расширение и сжатие воз¬ 
духа при вертикальном перемещении происходят по адиабате, 
то получим 


п — 1 
пН 


-ІА —^- = 0,0098 градім , 
1,4-29,27 ^ ; 


т. е. падение температуры воздуха примерно на 1° на каждые 100 м 
высоты. На самом деле температура падает в нижних слоях атмо¬ 
сферы в среднем на 0,65° на 100 ж высоты, что соответствует 
л=1,23 и подводу тепла при расширении. 

Величина п, однако, изменяется с высотой, поэтому зависимости 
(7.7) — (7.9) следует рассматривать как приближенные. 

Экспериментальные исследования атмосферы показывают, что 
До высоты к= 11-г-12 км выведенные законы изменения параметров 
воздуха по высоте достаточно хорошо согласуются с наблюдаемы- 
м и. При больших высотах имеют место резкие отклонения от вы¬ 
веденных законов и дальнейшие закономерности, связывающие 
изменение свойств атмосферы с высотой, не поддаются пока теоре¬ 
тическому анализу; они изучаются экспериментально, в первую 
очередь с помощью ракет и искусственных спутников Земли. По- 
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скольку ракетные исследования начались относительно недавно, то 
в данных по свойствам атмосферы встречается довольно много 
противоречий, особенно для высот свыше 100 км. 

В настоящее время можно составить следующую примерную 
модель атмосферы. 

Атмосфера простирается до высот порядка 2000—3000 км (ра¬ 
нее считали, что верхняя граница атмосферы расположена ниже 
1000 км), где она постепенно переходит в межпланетный газ. 

Самые нижние слои атмосферы, до 11 км, где справедливы вы¬ 
веденные выше уравнения, принято называть тропосферой . Слои, 
расположенные выше 11 км, называют стратосферой. Слои атмо¬ 
сферы, начиная с 90 км, называют ионосферой, а самые верхние 
слои (свыше 1000 км) — экзосферой. 

Химический состав атмосферы (т. е. сотношение между содер¬ 
жанием молекулярных азота и кислорода) до высоты 90 км остает¬ 
ся неизменным. На больших высотах воздух становится сильно 
ионизированным, отчего этот слой и получил название ионосферы. 
С высоты 90 км начинается также и заметная диссоциация кисло¬ 
рода на атомы, а с высот 220 км на атомы начинает распадаться 
также и азот. Одновременно в составе атмосферы появляется окись 
азота (N0). Все эти газы в значительной мере ионизированы. 
Кроме ионизированных молекул и атомов, в верхних, слоях атмо¬ 
сферы может содержаться заметное количество свободных элек¬ 
тронов. 

Химический состав атмосферы, а также типы и количество со¬ 
держащихся в ней заряженных частиц, наряду с другими причина¬ 
ми сильно влияют на температурный режим атмосферы. 

Начиная с высоты 11 км температура воздуха остается примерно 
постоянной и равной в среднем —56°С. Затем от высоты 30 км 
наблюдается повышение температуры до максимума, соответствую¬ 
щего высотам около 50 км. Далее начинается новое понижение тем¬ 
пературы и на высоте 80—100 км температура снова достигает ми¬ 
нимума. На больших высотах температура постоянно возрастает. 
Таким образом, температура с высотой изменяется примерно так, 
как показано на фиг. 7.10, а. 

Первое повышение температуры на высотах 30—50 км объ¬ 
ясняется тем, что в слоях воздуха, расположенных на этих высотах, 
находится небольшое количество озона, который весьма интенсивно 
поглощает коротковолновое (ультрафиолетовое) солнечное излуче¬ 
ние. Дальнейшее понижение температуры можно объяснить теми же 
причинами, что и первое в низких слоях атмосферы. Наконец, повы¬ 
шение температуры в самых верхних слоях, начиная с высот 
80—100 км, связано с бомбардировкой земной атмосферы космиче¬ 
скими частицами и с солнечной радиацией. Поэтому температура 
этих слоев атмосферы сильно колеблется в течение суток и заметно 
изменяется в зависимости от времени года и широты местности. 
Последние измерения температуры с помощью спутников показали, 
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что на высоте 300 км температура составляет 800—1000° абс., а за¬ 
тем возрастает до 2000—3000° абс. 

Не следует, однако, полагать, что столь высокая температура 
может в какой-либо мере вызвать осложнения при освоении этого 
участка атмосферы. Температура летательного аппарата, находя¬ 
щегося длительное время на этих высотах, будет оставаться суще¬ 
ственно меньше температуры окружающей среды. Ввиду необычай- 




Фиг. 7.10. Данные о температуре и плотности высоких слоев атмосферы. 

а—распределение температуры по высоте в земной атмосфере. Пунктирная кривая 
слева — распределение температуры, полученное при помощи метеорологических ракет 
(март месяц, средние широты северного полушария). Сплошная кривая—'стандартное 

распределение температур. 

б—кривые изменения плотности нейтральных частиц с высотой, полученные различны¬ 
ми методами, • —результаты определения плотности по изучению торможения со¬ 
ветских спутников. О—результат определения плотности по диффузии натриевого 
облака, * —данные, приведенные в мировой литературе, по изучению торможения 
советских и американских спутников. Сплошные линии соответствуют результатам, 
полученным с помощью манометров, установленных на третьем советском спутнике, 
и по радиосигналам первого советского спутника. 


ной разреженности газа теплопередача от воздуха к аппарату будет 
очень незначительной, и баланс между теплом, подводимым газом, 
и теплом, потерянным телом через радиацию, установится при 
сравнительно низкой температуре корпуса летательного аппарата. 
В этом смысле несравненно большую опасность представляют тем¬ 
пературы, возникающие в результате высоких скоростей движения 
ракеты в атмосфере. (На этом вопросе мы специально остановимся 
несколько позже). 

Численные данные, характеризующие изменение средних пара¬ 
метров воздуха по высоте, приведены в табл. 7. 1, которая является 
исходной для баллистических расчетов. 

В этой таблице до высоты 20 км за средние параметры воздуха 
приняты данные так называемой международной стандартной 
атмосферы (МСА), т. е. условно введенной атмосферы, параметры 
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Таблица 7,1 

Значения параметров воздуха в зависимости от высоты над уровнем моря 


н 

Р 

Р 

і/-Р 

I Н 

р 

Р 

м 

Ро 

Ро 

у т 

м 

Ро 

Ро 

0 

1,000 

1,000 

1.00С 

660( 

) 0,423 

0,487 

200 

0,976 

0,980 


6801 

0,412 

0,476 

400 

0,953 

0,960 


700С 

0,400 

0,465 

600 

0,930 

0,940 


720С 

0,389 

0,454 

800 

0,907 

0,921 


740С 

0,378 

0,443 

1000 

0,885 

0,902 

1,010 

7600 

0,367 

0,433 

1200 

0,863 

0,884 


7800 

і 0,356 

0,422 

1400 

0,842 

0,866 


8000 

' 0,346 

0,412 

1600 

0,821 

0,848 


8200 

0,336 

0.402 

1800 

0,800 

0,831 


8400 

0,327 

0,393 

2000 

0,780 

0,813 

1,021 

8600 

0,317 

0,383 

2200 

0,761 

0,796 . 


8800 

0,308 

0,374 

2400 

1 

0,742 

0,779 


9000 

0,299 

0,365 

2600 

0,723 

0,763 

• 

9200 

0,291 

0,356 

2800 

0,705 

0,747 


9400 

0,282 

0,347 

3000 

0,687 

0,731 

1,032 

9600 

0,274 

0,339 

3200 

0,670 

0,715 


9800 

' 0,266 

0,330 

3400 

0,653 

0,700 


10000 

0,258 

0,323 

3600 

0,636 

0,685 


10200 

0,250 

0,314 

3800 

0.619 

0,670 


10400 

0,243 

0,306 

4000 

0,603 

0,655 

1,043 

■ 10600 

0,235 

0,298 

4200 

0,587 

0,641 


10800 

0,228 

0,290 

4400 

0,572 

0,627 


11000 

0,221 

0,282 

4600 

0,557 

0,613 


11200 

0,214 

0,274 

4800 

0,542 

0,600 


11400 

0,207 

0,266 

5000 

0,527 

0,586 

1,054 

11600 

0,201 

0,258 

5200 

0,513 

0,573 


11800 

0,195 

0,251 

5400 

0,499 

0,560 


12000 

0,189 

0,243 

5600 

0,486 

0,548 


12200 

0,183 

0,236 

5800 

0.473 

0,535 


12400 

0,178 

0,229 

6000 

0,460 

0,523 

1,066 

12600 

0,172 

0,222 

6200 

0,448 

0,511 


12800 

0,167 

0,215 

6400 

0,435 

0,499 


13000 

0,162 1 

0,208 


ѵ 


Г То 

Т 


1,078 


1,091 


1,104 


1,118 


1,133 


1.133 


1,133 
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Продолжение 


н 

м 

Р 

Ро 

Р 

Ро 


к 

м 

р 

Ро 

р 

Ро 


13200 

0,157 

0,202 


2800С 

0,159*10-1 

0,198*10-1 

1,114 

13400 

0,152 

0,195 


2900С 

0,137 

0,169 

1,112 

13600 

0,148 

0,189 


30000 

0,118 

0,145 

1,109 

13800 

0,143 

0,183 


31000 

0,102 

0,125 

1,107 

14000 

0,139 

0,177 

1,133 

32000 

0,876*10-2 

0,107 

1,105 

14200 

0,135 

0,172 


33000 

0,756 

0,919*10-2 

1,102 

14400 

0,130 

0,167 


34000 

0.652 

0,790 

1,100 

14600 

0,126 

0,162 


35000 

0,563 

0,679 

1,098 

14800 

0,122 

0,157 


36000 

0,487 

0,573 

1,084 

15000 

0,118 

0,152 

1,133 

37000 

0,423 

0,485 

1,071 

15200 

0,114 

0,148 


38000 

0,369 

0,413 

1,058 

15400 

0,111 

0,143 


39000 

0,322 

0,352 

1,046 

15600 

0,107 

0,139 


40000 

0,283 

0,302 

1,034 

15800 

0,104 

0.134 


41000 

0,249 

0,260 

1,022 

16000 

0,101 

0,130 

1,133 

42000 

0,219 

0,224 

1,011 

16200 

0,980-10-1 

0,126 


43000 

0,194 

0,194 

1,000 

16400 

0,950 

0,122 


44000 

0,172 

0,168 

0,999 

16600 

0,923 

0,118 


45000 

0,153 

0,147 

0,979 

16800 

0,895 

0,115 


46000 

0,136 

0,128 

0,969 

17000 

0,867 

0,111 

1,133 

47000 

0,122 

0,112 

0,960 

17200 

0,841 

0,108 


48000 

0,109 

0,984*10-3 

0,951 

17400 

0,815 ' 

0,105 


49000 

0,977*10-3 

0,866 

0,942 

17600 

0,790 

0,101 


50000 

0,878 

0,764 

0,933 

17800 

0,766 

0,980-10-1 


55000 

0,508 

0,473 

0,963 

18000 

0.742 

0,952 

1,133 

60000 

0,284 

0,282 

0,997 

19000 

0,635 

0,814 

1,133 

65000 

0,152 

0,163 

1,034 

20000 

0,543 

0,697 

1,133 

70000 

** 

1 

о 

• 

о" 

0,895*10-4 

1,075 

21000 

0,465 

0.594 

1,130 

75000 

0,372 

0,468 

1,122 

22000 

0,398 

0,507 

1,128 

80000 

0,167 

0,229 

1,176 

23000 

0,341 

0,432 

1,125 

85000 

0,721*10-5 

0,990-10-5 

1,176 

24000 

0,299 

0,369 

1,123 

90000 

0,310 

0,429 

1,176 

25000 

0,251 

0,316 

1,121 

95000 

0,134 

0,185 

1,176 

26000 

27000 

0,216 

0,185 

0,270 

0,231 

1,118 

1,116 

ЮфОО 

о 

Сп 

00 

о 

• 

о 

1 

о 

0,800*10-6 

1,176 
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которой считаются не зависящими от времени года и суток и от 
широты местности. Международная стандартная атмосфера опре¬ 
деляется исходя из следующих предположений: 

1. Воздух — идеальный газ с газовой постоянной # = 
= 29,27 кем!кг град. 

2. Параметры воздуха на уровне моря: 

давление ро=760 мм рт. ст.; 

плотность ро=0,125 кгсек 2 1м А \ 

температура Г 0 =288° абс. 

3. Температурный градиент в тропосфере постоянен и равен 
0,0065 градім. 

4. Температура в нижних слоях стратосферы постоянна и рав¬ 
на —56,5° С. 

При этом для тропосферы (т. е. в пределах высоты до 11 000 м) 
законы изменения давления, плотности и температуры по высоте со¬ 
гласно выражениям (7.7), (7.8) и (7.9) имеют вид 


Р= 



1 - 


Р = 



К 

44 300 

Н 

44 300 



Т=Т 0 - 0,0065Л. 

Значения параметров атмосферы для высот, больших 20 км, по¬ 
лучены путем экспериментальных измерений с последующим теоре¬ 
тическим обобщением полученных данных. 

Данные о плотности еще более высоких слоев атмосферы до 
запуска советских спутников Земли были для высот 150—250 км 
крайне противоречивы, а какова плотность атмосферы выше 
300—500 км, фактически было неизвестно. 

Измеряя изменение времени обращения спутника вокруг Земли 
вследствие торможения его атмосферой, можно достаточно точно 
определить в перигее орбиты величину, пропорциональную плотно¬ 
сти атмосферы. На третьем искусственном спутнике земли впервые 
были, кроме того, установлены специальные манометры ионного и 
магнитного типов, с помощью которых была измерена плотность 
в области высот 225—500 км. 

Данные этих и некоторых других измерений плотности атмо¬ 
сферы на больших высотах приведены на фиг. 7.10,6. 

Параметры высоких слоев атмосферы (до 300 км ), вычисленные 
на основе рассмотренной ранее модели атмосферы, приведены 
в табл. 7.2. 

При расчетах устойчивости полета ракеты, а также для опреде¬ 
ления боковых нагрузок, действующих на корпус ракеты в полете, 
нужно учитывать особенности распределения ветров, господствую- 
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Таблица 7 . 2 


Высота 

км 

Темпе¬ 

ратура 

°абс. 

Давление 
дин] см 2 

Плотность 

г]см 3 

Высота 

км 

Темпе¬ 

ратура 

°абс. 

Давление 
дин\см 2 

Плотность 
г] см 3 

100 

237 

5,69-Ю- 1 

о 

1 

О 

гН 

О) 

см 

оо 

190 

601 

5,72*10-4 

2,74*10-13 

ПО 

267 

1,58-Ю-і 

1,97- 10 -ю 

200 

647 

3,73*10-4 

1,66-Ю-із 

120 

301 

5,32*10-2 

5,61-10-п 

220 

732 

1,73-10-4 

М* 

М 

1 

О 

гН 

см 

ОО 

со 

130 

340 

2,13*10-2 

1,90*10-п 

240 

798 

8,74-10-5 

3,11*10-14 

140 

380 

9,72-Ю-з 

7,57-10- 12 

250 

827 

6,38-10-5 

2,15-10-14 

150 

418 

4,88*10-3 

3,40*10-12 

260 

853 

4,74.10-5 

1,52*10-14 

160 

461 

2,63*10-3 

1,65*10-12 

280 

887 

2,74-10-5 

7,93*10-15 

170 

505 

1,51*10-3 

со 

1 

О 

• 

гН 

со 

ОО 

300 

901 

Ю 

1 

О 

гН 

оо 

со 

гН 

4,42*10-15 

180 

553 

9,08*10-4 

4,73*10-13 






щих в атмосфере. В зависимости от вероятных величин изменения 
скоростей воздушных потоков с высотой определяются возможные 
боковые кратковременные аэродинамические возмущающие силы. 

Расчетные скорости ветра у земной поверхности определяются 
на основе статистической обработки результатов метеорологических 
наблюдений в районе пуска ракет 
за более или менее длительный 
промежуток времени. 

В верхних слоях атмосферы 
ветры отличаются большими ско¬ 
ростями и сравнительным посто¬ 
янством. Основными возбуждаю¬ 
щими факторами в образовании 
ветров в стратосфере являются 
полусуточные приливно-отливные 
движения под действием Солнца 
и Луны и нагрев воздуха за день с 
последующим остыванием ночью. 

Ориентировочные кривые рас¬ 
пределения скоростей ветра (вос¬ 
точного или западного) по высоте 
для средних широт северного 
полушария представлены на 
фиг. 7.11. Из этих кривых видно, 
ито скорости порядка 100 м/сек 
Для больших высот могут рассмат¬ 
риваться как обычные. Однако силовое воздействие таких потоков 
на корпус ракеты значительно снижается вследствие большой раз¬ 
реженности атмосферы. 



Фиг. 7.11. Закон распределения пре¬ 
обладающих ветров на больших вы¬ 
сотах. 
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3. АЭРОДИНАМИЧЕСКИЕ СИЛЫ 


Коэффициент аэродинамических сил 


Рассмотрение аэродинамических сил мы начнем с силы лобово¬ 
го сопротивления X, поскольку при расчете траектории полета ра¬ 
кет роль этой силы по сравнению с прочими аэродинамическими 

силами является наиболее существенной. 

Первой исторически появившейся и 
наиболее естественной попыткой опреде¬ 
ления лобового сопротивления была по¬ 
пытка выразить его через величину ско¬ 
ростного напора. 

Если рассмотреть обращенное движе¬ 
ние и считать в первом приближении газ 
несжимаемым, то для простейших тел, 
имеющих форму, близкую к форме пла¬ 
стинки, величину силы лобового сопротив¬ 
ления X можно, казалось бы, определить 
следующим образом. 

Обозначим через ѵ скорость невозмущенного воздушного потока 
и напишем уразнение Бернулли [см. формулу (6. 11)] для струйки 
несжимаемого газа в сечении 1-1, достаточно удаленном от тела 
(ѵ\ = ѵ), и в сечении 2-2 у передней поверхности тела (фиг. 7.12) 



Фиг. 7. 12. Поперечное об¬ 
текание пластинки. 


Но ^2 = 0, поэтому 


Р»1 , „ р у 2 
-Г+Рг- — 


Х~ Р2- 


Р*-Р\ 


? Ѵ< \ _ рУ 2 

1Г“”~2Г * 


Если принять, что сзади пластинки давление равно давлению 
окружающей среды, т. е. р и то силу лобового сопротивления полу¬ 
чим, умножая р 2 — р і на площадь пластинки 5; 

Х=(р 2 - Рі )5=-^-5. (7.10) 

Опыт, однако, не подтверждает полученного соотношения даже 
в этом простейшем случае. Это и понятно. В выводе сделано упро¬ 
щающее предположение, что ^2 = 0. Это верно только в критической 
передней точке, в то время как растекающийся от этой точки воз¬ 
дух имеет скорость, отличную от нуля. Затем предполагалось, что 
непосредственно за пластинкой давление равно давлению невозму¬ 
щенного потока. Это также неправильно. Давление здесь будет не¬ 
сколько ниже. 

Для круглой пластинки из опыта при малых скоростях значе¬ 
ние X получается примерно на 11 % выше того, что дает формула 
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(7.10). Причем оказывается, что это отклонение при не очень боль¬ 
ших скоростях остается постоянным независимо от скорости потока 
и абсолютных размеров пластинки. 

Таким образом, если ввести поправочный коэффициент 1,11, то 
для круглой пластинки сила лобового сопротивления 

2 

В общем случае, вводя поправочный коэффициент с Хі называ¬ 
емый коэффициентом лобового сопротивления, можем написать 

Х=с х -^-5, (7.11) 


где с х при небольших скоростях зависит только от формы пластин¬ 
ки и ее расположения по отношению к потоку. 

По формуле (7.11) определяют лобовое сопротивление любого 
тела. За площадь 5 при этом для осесимметричного тела прини¬ 
мается площадь проекции тела на плоскость, перпендикулярную 
оси симметрии (миделево сечение), или любая другая так называ¬ 
емая характерная площадь. 

Произвол в выборе площади 5 сказывается на величине с х . По¬ 
этому в каждом случае, когда приводятся численные значения с Хі 
необходимо оговаривать, какая площадь принята за характерную. 

Аналогично выражению (7. И) составляется формула как для 
подъемной силы, так и для силы сноса: 


У=с у ^5, 




(7.12) 


где с у и ^-—коэффициенты подъемной силы и силы сноса; 

5—та же характерная площадь, что и в выражении (7. И). 


Точно такую же форму имеют выражения 
сил и в, связанной системе координат: 


/?— с% 


ру2 

~Т 


8 , 


аэродинамических 


N=0 


N 


рі/2 

т 




Т=с. 


рѵ 2 




Поскольку во всех формулах величина 5 является общей, 
между коэффициентами аэродинамических сил существуют те же 
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соотношения, что и между самими силами, и выражения (7.1), 
написанные для случая отсутствия угла скольжения р, принимают 
вид 

с Р = С X 

С М ==С х°-~\~ С у 

При не очень больших скоростях полета, соответствующих чис¬ 
лам М, не превышающим 0,5—0,6, коэффициенты аэродинамиче¬ 
ских сил можно считать не зависящими от скорости. Указанный 


0,75 


0,50 


0,75 


О 

Фиг. 7.13. Зависимость коэффициента лобового сопротивления с 
баллистической ракеты от числа М и угла атаки а (коэффициент с х 
отнесен к миделеву сечению ракеты). * 



предел скоростей до недавнего времени как раз соответствовал 
скоростям, освоенным в авиации, и аэродинамические коэффициен¬ 
ты Сху Су , с# определялись как постоянные величины для заданной 
формы самолета в целом или для какой-либо его части. 

Эти коэффициенты прежде так и рассматривались как коэффи¬ 
циенты формы тела. В дальнейшем, однако, выяснилось, что они, 
помимо формы тела, зависят и от скорости, а точнее от отношения 
скорости к скорости звука, т. е. числа М. По мере приближения 
скорости полета к скорости звука их значения резко возрастают. 
При больших, сверхзвуковых, скоростях они уменьшаются, асимп¬ 
тотически приближаясь к некоторому постоянному значению. Ха¬ 
рактер изменения с х и с у в зависимости от числа М и угла атаки а 
для баллистической ракеты определенной формы показан на 
фиг. 7.13 и 7. 14. Нужно вместе с тем указать, что с^и^в прак¬ 
тических случаях в какой-то мере зависят и от других факторов — 
от абсолютных размеров тела, плотности воздуха и пр. 

Так или иначе, в ракетной технике, где приходится иметь дело 
с полным диапазоном изменения скоростей от малых до больших 
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сверхзвуковых, аэродинамические коэффициенты рассматриваются 
как функции скорости ѵ или точнее числа М. В этом смысле форму¬ 
лы (7. 11) и (7.12) утрачивают свое основное содержание, устанав¬ 
ливающее пропорциональность между аэродинамическими силами 
и скоростным напором. Однако в силу их простоты, удобства и не¬ 
которых установившихся в авиации традиций они остаются основ¬ 
ными расчетными формулами независимо от величины скорости. 



Фиг. 7.14. Зависимость коэффициента подъемной силы ракеты с у от 
числа М и угла атаки а (коэффициент с у отнесен к миделеву сече¬ 
нию ракеты). 


Как мы видели, аэродинамические силы зависят также от угла 
атаки а. Эта зависимость выражается через коэффициенты с х и с у 
в функции а при неизменном 5. Для осесимметричной ракеты, оче¬ 
видно, эта функция для с х будет четной, а для с у — нечетной: 

с х { з) = с х (а), 

Су ( а) = —- Су (ос). 

Зависимости с х и с у от угла атаки а показаны на фиг. 7. 15 
(для ракеты Ѵ-2 при М=2), а также на кривых фиг. 7. 13 и 7. 14. 

Существенно заметить, что при малых а коэффициент лобового 
сопротивления можно считать мало зависящим от угла атаки. Коэф¬ 
фициент подъемной силы от угла атаки зависит линейно. 
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Фиг. 7. 15. Зависимость коэффициентов лобового сопротивления и 
подъемной силы баллистической ракеты от угла атаки при М=2. 


Составные части аэродинамических сил и дозвуковое обтекание 

Характер обтекания и связанные с ним аэродинамические силы 
различны в зависимости от того, является ли скорость полета дозву¬ 
ковой или сверхзвуковой. Однако как в том, так и в другом случаях 
силу лобового сопротивления можно разделить на две основные 
составные части: силу трения и силу давления: 

*=^тр + *д- 

Под силой Х тр понимается результирующая сил сопротивле¬ 
ния рі, касательных к поверхности тела, а под силой Х д — ре¬ 
зультирующая сил рп, нормальных к поверхности (фиг. 7.16): 

Л Г т Р =1^5іпх^; 

= ) р п соз х 

где <ІЗ — элемент поверхности ракеты; 

-% — местный угол нормали поверхности. 

Силы р і и р п отнесены здесь к единице площади поверхности 
тела. 
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Можно написать далее, что 

X =г .ЕІ 
Л тр **х тр 2 

рѴ 2 


5, 


^дг д 


А 


и получить отсюда выражение для общего коэффициента лобового 
сопротивления в виде 

С Х тр + ^д* 

Коэффициент сопротивления трения определяется вязкостью 
воздуха. В простейших случаях, например для продольного обте¬ 
кания пластинки, возможно под¬ 
считать величину Сдгтр при различ¬ 
ных скоростях потока. Существует 
несколько приближенных полу- 
эмпирических формул, которые 
дают возможность оценивать ве¬ 
личину коэффициента с хтр для 
тел любой формы, если предполо¬ 
жить, что величина «смоченной» 
поверхности определяет силу тре¬ 
ния независимо от формы этой 
поверхности. 

Влияние вязкости на лобовое сопротивление не ограничивается 
простым трением, о котором только что говорилось. Наличие вяз¬ 
кости может существенно влиять также на закон распределения 
нормальных давлений, образующих второе слагаемое сопротивле¬ 
ния X. В зависимости от вязкости, особенно у плохо обтекаемых тел, 
в пограничном слое при большей или меньшей скорости происходит 
срыв потока, что непосредственно сказывается на законе распре¬ 
деления давлений. 

Теория, рассматривающая жидкость как идеальную, лишенную 
вязкости, может привести к неожиданным на первый взгляд резуль¬ 
татам. Известен, в частности, парадокс Эйлера — Даламбера;_ вся¬ 
кое тело при не очень быстром движении в идеальной жидкости 
не испытывает лобового сопротивления. Так, например, цилиндр 
при поперечном обтекании “(фиг. 7.17, а) воспринимает силы давле¬ 
ния, симметричные относительно плоскости, перпендикулярной на¬ 
правлению потока. Эти силы уравновешиваются и не дают резуль¬ 
тирующей силы. Наличие вязкости приводит не только к возникно¬ 
вению касательных сил р и но, что еще более важно, к изменению 
самого характера обтекания. В некоторой зоне поток отрывается от 
поверхности тела, в результате чего возникает интенсивное вихре- 
образование позади цилиндра. Давление, действующее на цилиндр 
сзади, оказывается меньше, чем давление окружающей среды 

20 ц 41 



Фиг. 7. 16. Нормальные и касатель¬ 
ные аэродинамические силы, дейст¬ 
вующие на поверхность ракеты. 
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(фиг. 7.17,6). Силы давления образуют равнодействующую, на¬ 
правленную против движения цилиндра. 

Возникновение в этом случае лобовой силы и ее отсутствие 
в первом случае понятно и с энергетической точки зрения. При дви¬ 
жении цилиндра в идеальной жидкости струйки последней, размы¬ 
каясь перед цилиндром, сходятся за ним и остаются неподвижными. 
Следовательно, при равномерном движении цилиндра в идеальной 
жидкости не производится работы. Иначе обстоит дело во втором 








Фиг. 7. 17. Возникновение сопротивления давления при дозву¬ 
ковых скоростях обтекания. 

а — идеальное поперечное обтекание цилиндра без отрыва потока, 
б—реальное поперечное обтекание цилиндра с отрывом потока и несим¬ 
метричным распределением давления. 


случае. Здесь за цилиндром образуется вихревой след, обладающий 
кинетической энергией. На сообщение частицам жидкости или газа 
этой энергии и расходуется работа силы при равномерном движе¬ 
нии тела в вязкой среде. 

Из сказанного следует, что отрыв пограничного слоя и вихре- 
ѳбразование увеличивают лобовое, сопротивление. Для уменьшения 
силы лобового сопротивления в дозвуковом потоке необходимо при¬ 
дать профилю тела плавные очертания, способствующие обтеканию 
без срыва потока, т. е. сделать, как говорят, форму тела удобооб- 
текаемой. На фиг. 7.18 показаны такие удобообтекаемые формы: 
профиль крыла самолета, предназначенного для полета при до¬ 
звуковых скоростях, фюзеляж самолета и цилиндр, закрытый обте¬ 
кателем. 

Существенно отметить, что все удобообтекаемые тела имеют 
плавно сходящиеся обводы в задней части, не допускающие срыва 
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потока, и округлые очертания в передней части. Остроносые формы 
в дозвуковом потоке менее выгодны. Острая кромка турбулизирует 
поток и увеличивает тем самым лобовое сопротивление. 

На дозвуковых скоростях полета сопротивление трения для удо- 
бообтекаемого тела составляет основную часть общего сопротивле¬ 
ния, а сопротивление давления при этом играет второстепенную 
роль. Для тел плохообтекаемых, как, например, шар, цилиндр, со¬ 
противление давления существенно больше сопротивления трения. 

Рассматривая эпюру распределения давлений, показанную на 
фиг. 7. 17, мы замечаем, что избыточное давление на поверхности 
тела (по отношению к давлению невозмущенного потока) может 
быть как положительным, так и отрицательным. В связи с этим для 

Фиг. 7. 18. Примеры тел, имеющих удобообтекаемую форму. 

тел вращения (корпуса ракеты) сопротивление давления разделяют 
на две части: головное сопротивление (сопротивление от избыточ¬ 
ного давления, распределенного по корпусу) и донное, возникаю¬ 
щее вследствие разрежения за дном (донный подсос). Так же раз* 
деляют сопротивление и при сверхзвуковых скоростях. 

При полете ракеты воздух впереди нее уплотняется. Здесь соз* 
дается повышенное избыточное давление, величина которого опре¬ 
деляет «сопротивление давления». Это сопротивление с ростом ско¬ 
рости возрастает неограниченно. За ракетой образуется разреже¬ 
ние — донный вакуум, определяющий сопротивление подсоса. Эта 
составляющая сопротивления также возрастает со скоростью, одна¬ 
ко не беспредельно. Она не может быть больше величины, соответ¬ 
ствующей абсолютному донному вакууму. 

Напомним, что силовое воздействие на ракету абсолютного дав¬ 
ления невозмущенной атмосферы включается в силу тяги; в аэро¬ 
динамике же рассматривается распределение избыточных дав¬ 
лений. 

На фиг. 7.19 показан закон распределения давления по поверх¬ 
ности корпуса ракеты. 

При наличии угла атаки а характер обтекания ракеты будет от¬ 
личным от того, который имеет место при а=0. В этом случае по¬ 
является боковое перетекание воздуха из зоны повышенного давле¬ 
ния в зону более низкого давления, что приводит к дополнительно¬ 
му образованию вихрей и дополнительной затрате энергии на их 
образование. Соответствующая добавочная сила сопротивления но¬ 
сит название индуктивного сопротивления. На фигГ7.20 стрелками 
показаны линиидбпблните^тьньгх токов воздуха и образующиеся от 
них вихри. 

Указанное здесь деление силы сопротивления на отдельные со¬ 
ставляющие остается справедливым как для дозвукового, так и для 



20 * 
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Фиг. 7.19. Распределение аэродинамического давления 

по корпусу ракеты. 

сверхзвукового обтекания. Однако при переходе за скорость звука 
появляется дополнительная составляющая сопротивления сил дав- 
ления г резко меняется сам характер обтекания и соответственно 



углом атаки. 


этому изменяется и подход к выбору наиболее рациональных аэро¬ 
динамических форм. 


Особенности сверхзвукового обтекания 

Вернемся к преобразованиям, которые были проведены в гл. VI 
[формула (6.19)] для определения скорости звука. 

Для скорости распространения волны сжатия было получено вы¬ 
ражение 


^уд 




Р + Др д р 


р Др 

При очень слабых (звуковых) возмущениях, когда р+Др 
это выражение переходит в формулу для скорости звука 


Р. 


а=|/. 


Др 
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откуда в предположении адиабатического процесса сжатия газа 
при звуковых колебаниях получается 


а=у к — = Ук%НТ. 

Из сравнения выражений для скорости распространения удар¬ 
ной волны и скорости звука следует, что сильные возмущения все¬ 
гда распространяются быстрее звука. 

Предположим, что в неподвижной газовой среде имеется посто¬ 
янный точечный источник слабых возмущений. Представим себе, 
что в некоторый момент этот источник создал местное уплотнение 



странение слабых 
волн в неподвиж¬ 
ной среде. 



Фиг. 7. 22. Распростране¬ 
ние слабых волн в сре¬ 
де, движущейся со ско¬ 
ростью о<а. 


газа. Вследствие этого возникает звуковая сферическая волна, ко¬ 
торая начнет распространяться равномерно во все стороны со ско¬ 
ростью звука а. Через время I фронт волны отойдет от источника 
возмущения на расстояние аі. Если источник возмущений посылает 
сигналы периодически, фронты всех волн расположатся в виде кон¬ 
центрических сферических поверхностей с центром у источника воз¬ 
мущений (фиг. 7.21). Картина распространения этих волн анало¬ 
гична распространению волн на поверхности воды от места падения 
брошенного в воду камня. 

Представим теперь, что источник возмущений неподвижен, а га¬ 
зовая среда движется относительно него со скоростью ѵ , причем 
а<а. За время і между двумя сигналами источника возмущений 
первая волна будет снесена на величину ѵі и центры сферических 
волн будут смещены друг относительно друга на ту же величину ѵі. 
Вместе с тем, поскольку ѵ<а , волны между собой пересекаться не 
будут (фиг. 7.22). 

Иначе обстоит дело при ѵ^>а, т. е. в том случае, когда поток, 
обтекающий тело, будет сверхзвуковым. В этом случае семейство 
сферических волн приобретает коническую огибающую поверхность 
(фиг. 7.23). 


310 


Гл. VII. Силы и моменты, действующие на ракету в полете 


ѵ>а 


_ Таким образом, характер распространения возмущений оказы¬ 
вается различным в зависимости от скорости потока. 

Пока скорость потока была меньше скорости звука, возмущения 
распространялись во все стороны пусть неравномерно, но как по 
потоку, так и против него. Когда же скорость потока оказалась 
больше скорости звука, возмущения стали распространяться только 
в одну сторону — по потоку. Огибающая коническая поверхность — 
так называемый конус Маха — является при этом поверхностью, 
ограничивающей область распространения слабых возмущений 

в пространстве. Эту поверх¬ 
ность называют также границ - 
ной волной слабых возмущений. 

Угол при вершине конуса 
слабых возмущений (угол Ма¬ 
ха) зависит от отношения ско¬ 
рости потока к скорости звука. 
Из фиг. 7. 23 видно, что 

а 1 
к ѵ М 

При уменьшении скорости 
потока угол % увеличивается и 
при ѵ = а делается равным 90°. 
Это означает, что конус возму¬ 
щений превращается в плос¬ 
кость. При этом сигналы, посланные источником возмущения, до¬ 
стигают любой точки, расположенной сзади источника. 

Предположим теперь, что источник возмущений способен непре¬ 
рывно посылать не только слабые, акустические, но и сильные, 
ударные, волны. Посмотрим, как будут распространяться эти волны 
в сверхзвуковом потоке. 



Фиг. 7. 23. Распространение слабых волн 
в среде, движущейся со скоростью ѵ^>а. 


Ударная волна, как мы уже знаем, распространяется со скоро¬ 
стью а у д, большей скорости звука. Поэтому в первый момент волна, 
отходящая от источника возмущений, может распространяться при 
достаточной начальной мощности против сверхзвукового потока. 
По мере распространения эта волна будет ослабевать и скорость 
ее будет уменьшаться, приближаясь в пределе к скорости звука. 
При этих условиях огибающая семейства сферических волн уже не 
будет представлять собой простую коническую поверхность. Это 
будет поверхность, напоминающая в своей головной части гипербо¬ 
лоид и переходящая затем в конус слабых возмущений. На фиг. 7. 24 
показана такая огибающая поверхность. Там, где сила ударной 
волны больше (непосредственно впереди источника), огибающая 
вычерчена более толстой линией. Возникновение граничных волн, 
т. е. концентрация возмущений в некоторой области пространства, 
является отличительной особенностью сверхзвуковых потоков. 
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Граничные волны слабых возмущений образуются при обтека¬ 
нии сверхзвуковым потоком достаточно малых препятствий. Прак¬ 
тически источником слабых возмущений может быть любая точка 
обтекаемой поверхности. 

Ударные волны появляются всегда при обтекании сверхзвуко¬ 
вым потоком тел, которые уже нельзя рассматривать как малые 
препятствия. При обтекании таких тел в определенных сечениях 
поток испытывает местное торможение, следствием чего является 



Фиг. 7.24. Огибающая семейства Фиг. 7. 25. Ударная волна пе- 
ударных сферических волн при ред тупоносым снарядом при 

движении со скоростью ѵ^>а. сверхзвуковой скорости по¬ 

лета. 

его сжатие. Так, например, сверхзвуковой поток будет испытывать 
сжатие непосредственно впереди обтекаемого тела, а также в ме¬ 
стах обтекания вогнутых участков его боковой поверхности. Каж¬ 
дый элемент поверхности по-прежнему будет источником слабых 
возмущений, однако можно показать, что граничные волны этих 
возмущений теперь будут концентрироваться в одном волновом 
фронте с образованием ударной волны. 

Рассмотрим подробнее обтекание некоторого тупоносого тела 
сверхзвуковым потоком (фиг. 7.25). 

Возмущения в окрестности точек, расположенных на передней 
плоской части обтекаемого тела, образуют впереди тела зону по¬ 
вышенной плотности. В результате этого возникает ударная волна, 
обладающая свойством распространяться со скоростью, большей 
скорости звука. Таким образом, появляется волна, движущаяся на¬ 
встречу потоку. Однако она не может уйти далеко вперед. Как 
только расстояние между фронтом волны и передней кромкой уве¬ 
личится, возникает возможность перетекания газа из зоны повы¬ 
шенного давления в стороны (как это показано стрелками на 
фиг. 7.25). При этом сила ударной волны, т. е. перепад давлений, 
возникающий на ней, упадет и скорость ее распространения умень- 
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шится. Таким образом, в условиях установившегося движения впе¬ 
реди тела, обдуваемого сверхзвуковым потоком, постоянно будет 
находиться ударная волна, движущаяся вперед со скоростью сверх¬ 
звукового потока. Расстояние между волной и телом зависит от 
формы тела, определяющей возможность перетекания газа в сторо¬ 
ны, и от скорости набегающего потока. 

За пределами носовой части обтекаемого тела фронт ударной 
волны наклоняется, интенсивность волны уменьшается. В пределе 
угол наклона ударной волны к направлению скорости становится 
равным углу Маха, а сама ударная волна переходит в обычную 
акустическую волну. 



Фиг. 7. 26. Схема образования хвостовой ударной волны. 


Газовый поток при переходе через фронт ударной волны резко 
изменяет свои параметры: падает скорость потока, увеличиваются 
давление и плотность, возрастает температура. Эти изменения про¬ 
исходят столь резко, что их допустимо рассматривать как скачко¬ 
образные. Именно поэтому в сверхзвуковой аэродинамике ударные 
волны называют также скачками уплотнения. 

Скачки уплотнения возникают не только впереди, но и сзади 
обтекаемого тела. 

Рассмотрим хвостовую часть тела, обдуваемого сверхзвуковым 
потоком, или, что одно и то же, тела, летящего со сверхзвуковой 
скоростью (фиг. 7.26). 

Условно будем считать картину обтекания плоской. 

Примем угол заднего среза тела за источник слабых возмуще¬ 
ний. 

Пусть поток, подходящий к точке О, имеет скорость Ѵ\, причем 
Ѵ\ ^>а. До прямой О А набегающий поток останется невозмущенным. 

Положение прямой О А определяется углом Хі = агс При оги¬ 

бании угла поток должен расширяться. Для сверхзвукового потока 
расширение, как известно, сопровождается увеличением скорости. 
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Следовательно, за линией О А скорость потока увеличивается и по¬ 
ток будет поворачиваться. За некоторой прямой ОВ поток пол¬ 
ностью повернется и будет течь по новому направлению со ско¬ 
ростью 0 2 >^і >а. 

Представленная схема является несколько упрощенной, по¬ 
скольку границы струек повернутого потока не будут параллельны, 
но несомненным является то, что при обтекании внешнего угла мы 
не получаем скачков уплотнения. Прямые ОА и ОВ представляют 
собой волны слабых воз¬ 
мущений. 

Проследим за дальней, 
шим поведением поверну¬ 
того потока. Замечаем, что 
поток должен снова по¬ 
вернуться на тот же угол, 
но уже в обратную сторо¬ 
ну, встретив точно такой 
же поток, обтекающий 
нижнюю сторону симмет¬ 
ричного тела. Поэтому по¬ 
ток, текущий со скоростью 
02 , будет вести себя так, 
как будто он наталкивает¬ 
ся под некоторым углом 
на жесткое препятствие 
О'С (см. фиг. 7.26). В зо¬ 
не сжатия потока возни¬ 
кает скачок. 

Представленная картина образования хвостового скачка являет¬ 
ся схематичной. В действительности непосредственно за плоским 
дном тянется вихревой след и точка О' как характерная точка фак¬ 
тически отсутствует. Скачок появляется на некотором удалении от 
оси. На фиг. 7. 27 изображена схема действительного расположения 
хвостовой ударной волны. 

Хвостовая ударная волна оказывает непосредственное влияние 
на донное сопротивление снаряда. 

Возникновение скачков при сверхзвуковом обтекании связы¬ 
вается обычно с дополнительным сопротивлением, получившим на¬ 
звание волнового сопротивления. Действительно, сила, движущая 
тело со сверхзвуковой скоростью, должна дополнительно совершать 
работу на поддержание ударных волн, где происходят необратимые 
потери энергии при переходе ее в тепло в результате разогрева газа 
на скачке уплотнения. 

Поскольку за скачком уплотнения образуется зона повышенно- 
г о давления, волновое сопротивление может трактоваться как след- 


Граничные волны 
слабых возмущений 


777777777777777777777// 
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Вихревой след 

хвостовая удар 
ная волна 


Фиг. 7. 27. Хвостовая ударная волна и вих¬ 
ревой след за плоским дном снаряда, ле¬ 
тящего со сверхзвуковой скоростью. 
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ствие возникновения добавочного давления, действующего на по¬ 
верхность ракеты при наличии головного скачка. Очевидно, чем 
интенсивнее скачок, тем больше будет волновое сопротивление. 

Мы уже заметили (см. фиг. 7.24), что сила скачка (перепад 
давлений на скачке) зависит от угла, который составляет фронт 
волны с вектором скорости потока. Ясно, что для того, чтобы волна 
шла прямо против потока (так называемая прямая волна, или 
прямой скачок), она должна обладать большей силой, чем в случае 
движения наклонно к потоку (косой скачок). В пределе, когда вол¬ 
на составляет с потоком угол Маха, сила ее вообще может быть 


ничтожно малой. 

Для снижения волно- 




Фиг. 7. 28. Обтекание дозву- Фиг. 7. 29. Зависимость формы скачка от угла 
кового профиля сверхзвуко- заострения передней кромки при неизменной 
вым потоком. скорости потока. 


вать такую форму, чтобы скачки, раз уже они неизбежны, были 
косые и угол их наклона к оси ракеты по возможности приближал¬ 
ся к углу Маха. 

После сказанного становится ясным, что так называемые удо- 
бообтекаемые тела, дающие наименьшее лобовое сопротивление 
в дозвуковом потоке, в сверхзвуковом становятся плохообтекаемы¬ 
ми. На фиг. 7.28 показана картина обтекания дозвукового профиля 
крыла сверхзвуковым потоком. Перед крылом устанавливается кри¬ 
волинейный скачок, близкий к прямому, в результате чего волновое 
сопротивление такого крыла оказывается значительным. 

При остроконечной форме профиля или конусообразной голов¬ 
ной части ракеты головной скачок получается косым и при очень 
остром угле передней кромки приближается к волне слабых 
возмущений. Потери энергии в таком скачке будут гораздо мень¬ 
шими. 

На фиг. 7.29 показано изменение формы скачка в зависимости 
от угла заострения передней кромки при неизменной скорости обте¬ 
кания. 
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По мере утолщения передней кромки или увеличения угла ко¬ 
нуса увеличивается и угол скачка. Когда угол конуса или клина 
у передней кромки станет равным так называемому критическому 
углу, скачок в центральной части сделается прямым и отойдет от 
носка. Волновое сопротивление при таком скачке будет значительно 
большим.. 

Таким образом, в целях снижения волнового сопротивления же¬ 
лательно головной части ракеты придавать возможно более острую 
форму. 

При этом, однако, необходимо 
учитывать и ряд других обстоя¬ 
тельств. При удлинении и заостре¬ 
нии головной части снижается толь¬ 
ко волновое сопротивление, но вме¬ 
сте с тем, поскольку увеличивается 
поверхность, возрастает сопротивле¬ 
ние трения. Кроме того, чрезмерное 
удлинение головной части может 
привести также к затруднениям кон¬ 
структивного характера, поскольку 

при ЭТОМ возрастают трудности ф К р. 7.30. Форма оживального 
размещения бортового оборудова- обвода головной части, 

ния. 

В большинстве случаев передней части ракет и снарядов при¬ 
дается либо коническая, либо так называемая оживальная форма, 
которая очерчивается дугами окружности или дугами параболы 
(фиг. 7.30). 

При больших скоростях полета порядка М = 5 и более высоких 
задачи отыскания аэродинамических форм головных частей ракет 
не могут решаться в отрыве от тепловых явлений, связанных с воз¬ 
никновением головной ударной волны. При высоких температурах 
происходит диссоциация газов, входящих в состав воздуха, и ме¬ 
няются его термодинамические свойства. Это сказывается на ха¬ 
рактере обтекания. В последние годы обсуждается вопрос о 
применении для межконтинентальных ракет (при М>10) головных 
частей с затупленным носовым обводом *. В результате возникно¬ 
вения мощной ударной волны значительная часть тепловой энер¬ 
гии, как предполагается, должна будет рассеяться в атмосферу и 
только небольшая ее доля будет восприниматься корпусом голов¬ 
ной части. Таким образом, профилирование головной части ракеты 
в некоторых случаях определяется не условием достижения хоро¬ 
шего обтекания ее сверхзвуковым потоком, а необходимостью за¬ 
щиты материала головки от теплового воздействия при входе ее в 
атмосферу. 



* См., например, Аѵіаііоп \Ѵеек, 1957, 20, ѵ. 66, р. 31. 
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Волновой кризис 

Волновое сопротивление, являющееся следствием возникновения 
скачков уплотнения, имеет место и при дозвуковых скоростях по¬ 
лета, близких к скорости звука. Дело в том, что в этих условиях 
местная скорость потока при обтекании крыльев, оперения или 
других частей самолета или ракеты может превышать скорость 
звука и в соответствующих местах могут возникать скачки уплот¬ 
нения. 

Скорость полета, при которой у поверхности тела возникает 
местная скорость звука, носит название критической скорости по¬ 
лета, а явление резкого возраста¬ 
ния, при котором возникают пер¬ 
вые скачки уплотнения, принято 
называть волновым кризисом. 

Для того чтобы разобраться в 
картине возникновения скачков 
при дозвуковой скорости полета, 
убедимся сначала в том, что 
сверхзвуковой поток переходит в 
• дозвуково'й только через скачок. 
Поток, в котором осуществляется 
постепенный переход от сверхзву¬ 
ковой скорости к дозвуковой, не¬ 
устойчив. 

Действительно, чтобы умень¬ 
шить скорость сверхзвукового по¬ 
тока, площадь сечения потока не¬ 
обходимо уменьшить. После того 



Фиг. 7.31. Воображаемое плавное 
торможение сверхзвукового потока в 
обращенном сопле Лаваля. 


как скорость потока станет равной скорости звука, площадь сече¬ 


ния для дальнейшего торможения потока должна увеличиваться. 
Таким образом, мы приходим к схеме обращенного сопла Лаваля 
(фиг. 7.31). Течение через сопло Лаваля было описано ранее в 
гл. VI. 


Допустим, что скорость потока плавно меняется от сверхзвуко¬ 
вой до дозвуковой (см. фиг. 7.31). В критическом, самом узком, 
сечении сопла скорость потока будет равна местной скорости звука. 

Каждая точка стенки сопла, да и самого газа, может рассматри¬ 
ваться как источник слабых возмущений. Возьмем какую-либо 
точку в дозвуковой области потока, например точку О на фиг. 7.32. 
Возмущения, исходящие от этой точки, будут распространяться 
во все стороны, на любое расстояние по потоку и только до крити¬ 
ческого сечения против потока. И так будет обстоять дело с возму¬ 
щениями ото всех точек, расположенных в дозвуковой части потока. 
В результате возмущения от различных источников будут суммиро¬ 
ваться в окрестности критического сечения, и возникающая таким 
образом волна приобретает способность двигаться навстречу потоку 
со скоростью, большей скорости звука. 
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В некотором сечении скорости потока и волны (скачка) сравни¬ 
ваются и положение скачка должно стабилизироваться. 

В практических случаях для диффузора описанное торможение 


сверхзвукового потока приводит к 
тому, что прямой скачок выходит 
за пределы диффузора и распола¬ 
гается непосредственно перед вхо- 



Фиг. 7.32. Распространение слабых 
волн возмущений в дозвуковой части 
потока. 



V 


Фиг. 7.33. Скачок перед входом 
в диффузор. 


дом, а за скачком устанавливается сразу дозвуковая скорость 
(фиг. 7.33). 

Таким образом, переход от сверхзвуковой скорости к дозвуко¬ 
вой происхо дит скачком. Это объясняется тем, что в потоке всегда 
имеется достаточное количество источников возмущений, образую¬ 
щих интегральным образом волну, способную двигаться навстречу 
сверхзвуковому потоку. 

Вернемся к вопросу о волновом кризисе. 

При обтекании тела некоторые струйки потока сначала сужают¬ 
ся, а затем расширяются так, как это показано, например, на 
фиг. 7.34. В таких струйках при достаточном перепаде давлений 
возможно возрастание скорости до 
сверхзвуковой, как в сопле Лаваля. 

Однако поскольку общая скорость 
потока меньше звуковой, должен 


М = 0,900 М -0,9^6 

Фиг. 7.34. Изменение сечения Фиг. 7.35. Скачки, образующиеся 

струек при обтекании тела у поверхности пули при больших 

крыльевого профиля. дозвуковых скоростях полета. 




иметь место обратный переход к скорости, меньшей скорости звука. 
Но теперь мы уже знаем, что этот переход происходит через скачок. 
Таким образом возникают скачки при дозвуковой скорости полета. 

На фиг. 7.35 показаны скачки, образующиеся у поверхности 
летящей пули. Эти скачки образуются при скоростях, близких к ско¬ 
рости звука (М = 0,900 и М = 0,946). 
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В современной авиации, освоившей дозвуковые, звуковые и сверх¬ 
звуковые скорости полета, вопрос волнового кризиса является весь¬ 
ма серьезным. При появлении первых скачков резко возрастают 
силы аэродинамического сопротивления, растут аэродинамические 
нагрузки и качественно изменяется характер обтекания с перерас¬ 
пределением сил давления по поверхности летательного аппарата. 
Все зю приводит к большим силовым перегрузкам конструкции 
и изменению степени устойчивости и управляемости самолета. 

Возникающие затруднения преодолеваются в настоящее время, 
с одной стороны, исследованием и решением вопросов устойчивости 
и управляемости в стадии волнового кризиса, а с другой,— приме¬ 
нением конструктивных форм, отодвигающих наступление волно¬ 
вого кризиса. К последним относится, например, переход на тонкие 
симметричные профили крыла и на стреловидные крылья. 

Для тех ракет, большая часть траектории которых проходится 
со сверхзвуковой скоростью (таких ракет большинство), отодвига¬ 
ние волнового кризиса не имеет смысла. Здесь необходимо отыски¬ 
вать наиболее рациональные формы для условий перехода через 
скорость звука, а также для сверхзвукового полета. 

Определение аэродинамических характеристик 

Из всего изложенного выше ясно, что механизм возникновения 
аэродинамических сил весьма сложен. Найти их расчетным путем 
даже в простейших случаях зачастую бывает очень трудно. Поэто¬ 
му при определении аэродинамических сил (т. е. величин аэроди¬ 
намических коэффициентов с х и с у ) руководствуются в настоящее 
время приближенными расчетами, корректируемыми затем экспери¬ 
ментом. 

При подсчете аэродинамических коэффициентов в первой стадии 
проектирования ракеты корпус разбивается на простейшие элемен¬ 
ты — головную часть, цилиндр, дно, стабилизатор. Для каждого из 
этих элементов составляющие аэродинамических коэффициентов 
могут быть определены либо теоретическими расчетами (если гео¬ 
метрическая форма элемента простая), либо на основе сопоставле¬ 
ния результатов проводившихся ранее аэродинамических продувок 
для тел подобной формы. Суммирование коэффициентов с поправ¬ 
кой на взаимное влияние составляющих ракету элементов дает 
аэродинамический коэффициент самой ракеты. 

Полученные таким способом результаты нуждаются в уточне¬ 
нии. Основным средством уточнения является продувка геометри¬ 
чески подобной модели ракеты в аэродинамической трубе. 

Аэродинамическая труба представляет собой канал, в котором 
искусственно создается поток газа с заданной регулируемой ско¬ 
ростью. 

Наиболее простой является схема трубы замкнутого типа. На 
фиг. 7. 36 изображена схема такой трубы для дозвуковых скоростей. 
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В этой трубе поток создается при помощи нагнетателя 1. В решет¬ 
ках 2 поток спрямляется, входит в узкий рабочий канал 3, в кото¬ 
ром расположен продуваемый объект. В диффузоре 4 происходит 
торможение потока (дозвуковой поток тормозится при расшире¬ 
нии) , после чего воздух снова поступает в нагнетатель. В резуль¬ 
тате того, что труба является замкнутой, работа нагнетателя идет 
только на восполнение потерь в потоке, поскольку скоростной напор 
в диффузоре перед входом в нагнетатель восстанавливается в виде 
энергии давления. Для незамкнутой трубы -энергия потока теря¬ 
лась бы полностью. 



Фиг. 7.36. Схема аэродинамической трубы до¬ 
звуковых скоростей замкнутого типа. 

/—нагнетатель, 2 —спрямляющие решетки, 5—рабочий ка¬ 
нал, 4—диффузор, 5— модель. 


Описанная замкнутая схема пригодна для создания не только 
дозвуковых, но и сверхзвуковых потоков. Для этого, очевидно, 
перед продувкой объекта газ должен пройти через сопло Лаваля, 
как это показано на фиг. 7.37. Необходимо, конечно, обеспечить 
сверхкритический перепад давлений на входе и выходе из сопла. 
Скорость потока при этом зависит от уширения сопла. Для изме¬ 
нения скорости необходимо, очевидно, или делать сменные сопла, 
или же предусмотреть в конструкции трубы возможность плавного 
изменения геометрической формы канала. В современных трубах 
чаще применяется первый способ. 

Объект, продуваемый в трубе, должен занимать малую часть 
рабочего сечения канала, чтобы скорость потока в этом сечении 
существенно не менялась и не происходило бы, как говорят, запи¬ 
рания трубы. Так как продувка в натуральную величину возможна 
только для очень малых ракет, испытания в трубах проводят с мо¬ 
делями, геометрически подобными исследуемым ракетам. Посколь¬ 
ку при больших скоростях полета характер обтекания зависит в пер- 
в Ую очередь от сжимаемости газа, при испытании должно быть 
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непременно соблюдено так называемое условие подобия по числу М. 
Иначе говоря, модель должна продуваться в трубе при том же чис¬ 
ле М, при котором нужно получить аэродинамические коэффициен¬ 
ты для натуры. 

Весьма желательным является также соблюдение подобия по 
числу Рейнольдса, учитывающему влияние сил вязкости: 

Ке=-^, 

где р — коэффициент вязкости воздуха или газа, в котором идет 
продувка; 

I — некоторый характерный линейный размер ракеты. 


ѵ< 



гг > а 




Фиг. 7. 37. Продувка модели в сверхзвуковой аэродинами¬ 
ческой трубе. 

Выполнение последнего условия, т. е. равенства Ке для модели 
и натуры, наталкивается на большие трудности и в практике аэро¬ 
динамических продувок обычно не выдерживается. Однако при 
обработке результатов эксперимента это обстоятельство учиты¬ 
вается введением необходимых поправок. 

В аэродинамических трубах производятся замеры составляю¬ 
щих сил и моментов, действующих на модель в потоке. Для этой 
цели используются специальные аэродинамические весы, на кото¬ 
рых и размещается продуваемая модель. 

Аэродинамические весы имеют разную конструкцию и могут 
фиксировать то или другое число из шести составляющих полной 
аэродинамической силы и момента. В зависимости от этого они на¬ 
зываются двух-, трех-, четырех- или шестикомпонентными. Для 
осесимметричной модели ракеты обычно нет необходимости заме¬ 
рять все шесть компонентов, поскольку изменение плоскости угла 
атаки а приводит к идентичным результатам. Здесь используются 
большей частью трехкомпонентные весы. Конструкция таких весов 
показана на фиг. 7. 38. 

В задней торцовой части модели высверливается отверстие, 
с помощью которого она плотно сажается на цилиндр 1. Цилиндр 
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имеет упругую дужку 2, реагирующую на осевую силу. Под дей¬ 
ствием этой силы дужка 2 изгибается, в результате чего тензометри¬ 
ческий датчик сопротивления В\, наклеенный на ее поверхности, 
удлиняется и его сопротивление меняется. Датчик через электро¬ 
вводы 5 включается в мостовую схему, позволяющую определить 
при условии предварительной тарировки лобовое сопротивление. 

Силы, перпендикулярные оси, передаются от модели на держав¬ 
ку через точки А и В на базе а. Силы, действующие в точках А и В, 
создают изгибающие моменты в упругих шейках 3 и 4. На этих шей- 



Фиг. 7.38. Схема трехкомпонентных аэродинамических весов. 

/—передний цилиндр, 2—упругая дужка. 3— передняя упругая шейка, 4— задняя упругая шей¬ 
ка, 5— электровводы, А и В—шарнирные точки, В 9 , В 3 —датчики сопротивления. 


ках также наклеены датчики сопротивления ф 2 и 1) 3 ). По показа¬ 
ниям этих датчиков определяются две силы в точках А к В. Их сум¬ 
ма дает нормальную силу. Так как положение точек А к В относи¬ 
тельно модели известно, то путем приведения сил к центру тя¬ 
жести легко определить и аэродинамический момент в вертикаль¬ 
ной плоскости. Следовательно, при помощи описанной схемы опре¬ 
деляются компоненты N и М а . 

Если замер аэродинамической силы для'модели произведен, то 
можно считать найденным и соответствующий аэродинамический 
коэффициент. Например, для осевых сил, действующих на модель 
и на натуру, имеем 



При условии соблюдения подобия по числам М и Ке 

мод С 


21 1141 


/? нат* 
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В тех случаях, когда надо определить не сами аэродинамические 
силы, а закон распределения давлений по поверхности ракеты, про¬ 
изводится продувка дренированной модели, на поверхности которой 
делаются сверления во многих точках. Через полученные отверстия 
давление подводится к манометрам (фиг. 7.39). В результате про¬ 
дувки выявляется картина распределения сил давления на поверх¬ 
ности корпуса. После этого имеется возможность путем суммиро¬ 
вания найти все компоненты аэродинамических сил давления, а так¬ 
же такие их составляющие, как головное и донное сопротивления. 



При больших сверхзвуковых скоростях метод продувки моделей 
наталкивается на трудности, связанные с созданием труб, обеспечи¬ 
вающих высокую скорость потока. Дело в том, что мощность нагне¬ 
тателя, необходимая для создания рабочего потока, при неизмен¬ 
ной площади проходного сечения рабочей части трубы и неизмен¬ 
ной плотности газа в рабочей части возрастает пропорционально 
кубу скорости потока. Поэтому для достижения скорости, превы¬ 
шающей в несколько раз скорость звука, уже трудно обеспечить 
необходимую мощность нагнетателя. Так, например, для получения 
потока с числом М = 5 при нормальном атмосферном давлении 
и при диаметре рабочей части трубы в 1 м потребовался бы ком¬ 
прессор мощностью около 500 000 кет. Поэтому в сверхзвуковых 
трубах обычно приходится резко уменьшать размеры рабочей части 
и соответственно модели и принимать все возможные меры для сни¬ 
жения потерь в потоке. 

В настоящее время большое распространение имеют аэродина¬ 
мические трубы кратковременного действия, в которых воздушный 
нагнетатель работает в течение нескольких часов, создавая в замк¬ 
нутой емкости давление порядка 200 аг. Затем воздух за 20—30 сек. 
выпускается через рабочий канал трубы в атмосферу. За это время 
при помощи записывающих приборов удается снять характеристики 
модели. В такой схеме трубы мощность нагнетателя может быть 
сравнительно небольшой, однако весь комплекс сооружений, осо¬ 
бенно для получения больших скоростей потока, становится необы¬ 
чайно громоздким. 
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Наряду с применением аэродинамических труб возможно лет¬ 
ное испытание моделей, установленных на носу ракеты-носителя. 
При таком испытании данные замеров во время полета передаются 
по радио и регистрируются быстрозаписывающей аппаратурой. Воз¬ 
можно спасение модели и ракеты при возвращении на землю. 

Поскольку полет баллистических ракет проходит в сложных 
условиях переменных скоростей и плотности среды, наиболее досто¬ 
верные сведения об особенностях аэродинамических сил получают¬ 
ся при натурных испытаниях. Для этого на ракете устанавливается 
система датчиков давлений и температур. Показания этих датчиков, 
включенных в систему телеизмерений (см. гл. X), дают возможность 
установить полную картину законов изменения аэродинамического 
воздействия на ракету на траектории. 


Влияние струи ракетного двигателя 
на аэродинамические силы 

Наличие газовой струи работающего двигателя вносит специфи¬ 
ческие особенности в аэродинамику ракеты. 

В результате действия струи меняются условия образования 
пограничного слоя, особенно вблизи хвостовой части ракеты, и воз¬ 
никает дополнительный эжектированный поток вдоль образующей 



Фиг. 7. 40. Увлечение внешнего потока газовой струей дви¬ 
гателя. 


(фиг. 7. 40). Степень его влияния на сопротивление давления и тре¬ 
ния оказывается небольшой и сильно зависит от режима (перерас- 
ширения или недорасширения) работы сопла. 

Основное влияние оказывает газовая струя на донное сопротив¬ 
ление. За ракетой с работающим двигателем против соплового от¬ 
верстия нет разреженного пространства. Поэтому в сопротивление 
ракеты включается только часть донного сопротивления, соответ¬ 
ствующая площади донного среза, окружающего сопло. Так, нгн 
пример, при расчете силы лобового сопротивления для ракеты типа 
Ѵ-2 при работающем двигателе сохраняется только 50% донного 
сопротивления. 

При малых скоростях полета указанное обстоятельство снижает 
лобовое сопротивление на заметную величину. Изменением же со- 
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противления вследствие эжектирования обтекающего потока прене¬ 
брегают. При больших скоростях уменьшение лобового сопротив¬ 
ления, связанное с наличием газовой струи, становится незамет¬ 
ным, поскольку при этом донное сопротивление играет сравнитель¬ 
но малую роль. 

Таким образом, при расчетах траектории ракеты лобовое со¬ 
противление берется различным в зависимости от того, идет ли речь 
при всех прочих равных условиях об участках траектории, проходи¬ 
мых с работающим или неработающим двигателем. Следует отме¬ 
тить, что так как у ракет обычно сила тяги во много раз превышает 
лобовое сопротивление, то при оценке аэродинамических сил для 
баллистических расчетов нет нужды в больших уточнениях. В этом 
смысле ракета заметно отличается от самолета, у которого при рав¬ 
номерном полете по горизонтали сила тяги равна силе сопротивле¬ 
ния. 


Нагревание корпуса ракеты при больших скоростях полета 

Аэродинамическое воздействие среды на корпус летящей раке¬ 
ты не является чисто силовым. При больших скоростях возникает 
еще и тепловое воздействие, проявляющееся в нагреве поверхности 
ракеты. 

Из выведенного выше (в гл. VI) уравнения энергии следует, что 
при движении газа в трубе или при обтекании им каких-либо тел 

происходит превращение одних ви¬ 
дов энергии в другие. Кинетиче¬ 
ская энергия переходит в тепло¬ 
вую и наоборот. Уменьшение ки¬ 
нетической энергии (уменьшение 
скорости) обязательно приводит 
к повышению температуры газа, 
а следовательно, и температуры 
обтекаемого тела. 

Скорость газа может уменьшаться при встрече с обтекаемым 
телом, а также вследствие трения в пограничном слое. При этом 
повышение температуры газа не зависит от причин, вызвавших тор¬ 
можение потока. 

Рассмотрим тело, обтекаемое газом (фиг. 7.41). 

У передней кромки этого тела поток разделяется на две части. 
Часть струек уходит вверх, а часть — вниз. Очевидно, что в неко¬ 
торой точке А у переднего края тела скорость потока равна нулю. 
Здесь, как говорят, происходит полное торможение потока и вся 
кинетическая энергия газа переходит в его теплосодержание. Эту 
точку называют точкой торможения или критической точкой. Не¬ 
трудно определить в этой точке температуру газа. 



Фиг. 7.41. К определению темпе¬ 
ратуры торможения. 
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Выделим из всего потока струйку газа ЛВ, где точка В относит¬ 
ся к сечению невозмущенного потока, и напишем для этой струйки 
уравнение энергии в форме (6. 10): 


V 


2 

В 


2 



еФл- 


Но ѵ в =ѵ и ѵ А =0, поэтому приращение температуры при 
торможении потока в точке А будет 


ЬГ=Т А -Т В =^ 


к—\ 

к$Я 


Температура в критической точке Т А представляет собой 
температуру торможения . 

Для воздуха к = 1,4, /? = 29,27 кгм/ке град и 

к — 1 о 

- ѵ -; 

2 к§К 2000 


температура торможения при этом 

Т =Т- 

торм * 


V 2 

2000 


(7. 13) 


При малых скоростях температура торможения невелика. Одна¬ 
ко при достижимых для ракеты сверхзвуковых скоростях она ока¬ 
зывается весьма значительной. Так, например, уже при скорости 
полета 1500 м/сек 



1500 2 

2000 


= Т+ 1125°; 


при температуре окружающей среды 7 = 275° абс. это составит 
1400° абс. 

Следует заметить, что при высоких температурах выведенная 
формула не совсем верна, поскольку имеет место диссоциация газа. 
Поэтому величины к и /?, входящие в написанные выражения при 
температурах более 3000° абс., не могут рассматриваться как по¬ 
стоянные. В результате диссоциации температура торможения су¬ 
щественно падает. Кроме того, при высоких температурах имеет 
место значительная отдача тепла через радиацию в окружающее 
пространство, вследствие чего температура газа также снижается. 
Это снижение становится тем более заметным, чем выше темпе¬ 
ратура. 

Если рассмотреть не только критическую точку, но и вообще все 
точки поверхности обтекаемого тела, то следует сказать, что 
и здесь, строго говоря, имеет место полное торможение потока, по¬ 
скольку относительная скорость частиц газа, непосредственно со¬ 
прикасающихся с неподвижным телом, равна нулю. Однако вслед- 
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ствие того, что заторможенные частицы близко соприкасаются 
с быстропротекающим потоком, происходит интенсивный отвод теп¬ 
ла через пограничный слой, поэтому температура в так называемых 
точках неполного торможения оказывается существенно ниже тем¬ 
пературы в критической точке. 

Подсчет распределения температур потока по поверхности обте¬ 
каемого тела представляет собой довольно сложную задачу и свя¬ 
зан с анализом особенностей пограничного слоя. Подробное иссле¬ 
дование этого вопроса выходит за рамки настоящего курса. Можно 
указать только, что температура газа у поверхности обтекаемого 
тела в различных его точках в зависимости от геометрической фор¬ 
мы тела, плотности атмосферы, т. е. вообще от условий обтекания, 
колеблется обычно в пределах 20—70% от температуры в критиче¬ 
ской точке. Таким образом, учитывая все сказанное выше, можно 
сделать вывод, что полученная выше формула (7.13) дает нам 
только верхнюю границу возможных температур потока вблизи 
обтекаемого тела. 

Несмотря на учет всех отмеченных выше снижающих факторов, 
температура торможения резко возрастает со скоростью полета, 
что неизбежно приводит к интенсивному нагреву конструкции. Тем¬ 
пература корпуса летательного аппарата при этом остается заметно 
ниже температуры заторможенного потока вследствие частичного 
отвода тепла внутрь тела, а также вследствие теплового излучения 
нагретой поверхности тела в окружающее пространство. Тем не ме¬ 
нее начиная со скоростей порядка 1000 м/сек возникает необходи¬ 
мость принятия конструктивных мер в связи с повышением темпе¬ 
ратуры корпуса летательного аппарата. 

Указанное влияние температуры существенно зависит от про¬ 
должительности полета в атмосфере. Для самолетных аппаратов, 
вынужденных в силу основного принципа движения постоянно на¬ 
ходиться в сравнительно плотных слоях атмосферы, внешний нагрев 
является постоянно действующим фактором, и при длительном по¬ 
лете с большой скоростью температурный режим корпуса самолета 
является установившимся. Поэтому очевидным становится суще¬ 
ствование предельной скорости, прямо обусловленной термопроч¬ 
ностными показателями материалов конструкции. 

Баллистическая ракета дальнего действия имеет два участка 
атмосферного полета — на взлете и при падении (см. гл. VIII). Пер¬ 
вый атмосферный участок преодолевается со сравнительно неболь¬ 
шими скоростями, и потому здесь защита конструкции от чрезмер¬ 
ного нагрева не представляет больших трудностей. На атмосферном 
участке падения скорость баллистической ракеты очень велика, 
причем с увеличением дальности она неизбежно возрастает. В этих 
условиях тепловая защита конструкции является достаточно слож¬ 
ной технической проблемой. 

Если вернуться к вопросу истечения продуктов сгорания из соп¬ 
ла ракетного двигателя, то следует указать, что и там имеет место 
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торможение потока и вследствие этого повышение температуры 
у стенок сопла в пограничном слое. Это, как уже упоминалось, при¬ 
водит к увеличению теплового потока через стенку. 

При полном торможении газа в сопле ЖРД и отсутствии тепло¬ 
вых потерь кинетическая энергия потока преобразуется обратно 
в теплосодержание, которое имел газ в камере сгорания. Следова¬ 
тельно, при отсутствии тепловых потерь температура торможения 
потока в сопле ЖРД будет равна температуре в камере сгорания. 
Подобное полное торможение газа и соответствующий разогрев 
имеют место, например, на передних кромках газоструйных рулей. 

4. СТАТИЧЕСКИЙ И ДЕМПФИРУЮЩИЙ МОМЕНТЫ 
Статический аэродинамический момент 

Выше уже указывалось, что система распределенных по поверх¬ 
ности аэродинамических сил может быть приведена к любой точке 
ракеты в виде равнодействующей силы и момента, величина кото¬ 
рого зависит от того, к какой точке приведена система сил. 

Если систему аэродинамических сил привести к центру тяжести 
ракеты, то при угле атаки, не равном нулю, мы, кроме рассмотрен¬ 
ных выше сил, получим результирующий момент — так называемый 
-■статический аэродинамический мо¬ 
мент М ст- Если этот момент направ¬ 
лен в сторону уменьшения угла ата¬ 
ки а, он носит название восстанавли¬ 
вающего или стабилизирующего мо¬ 
мента (фиг. 7. 42). При обратном на¬ 
правлении этот момент называется 
опрокидывающим или дестабилизи¬ 
рующим. 

Величина статического момен¬ 
та определяется по формуле, анало¬ 
гичной формулам, по которым опре¬ 
делялись сила лобового сопротивле¬ 
ния X и подъемная сила У: 

М ст =с т ^-81, (7.14) 

где р, ѵ и 5—соответственно плотность воздуха, скорость полета 

и характерная площадь; 

/ — некоторый характерный линейный размер (обычно 
длина ракеты); 

с т — безразмерный коэффициент момента. 

Коэффициент с т в первом приближении (при малых а) про¬ 
порционален углу атаки: 



Фиг. 7.42. Приведение аэро¬ 
динамических сил к центру 
тяжести ракеты. 
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В противоположность всем остальным аэродинамическим харак¬ 
теристикам величина коэффициента с т зависит не только от чис¬ 
ла М, отвечающего скорости и высоте полета. Поскольку аэроди¬ 
намические силы приведены к центру тяжести ракеты, а сам центр 
тяжести перемещается вдоль оси по мере расходования топлива, то 

получается, что величина с а т зависит еще от внутреннего распре¬ 
деления масс ракеты. В связи с этим в качестве мерила статиче¬ 
ского момента удобно избирать вместо с а т другую характеристику. 

На оси ракеты существует такая точка, приводя к которой си¬ 
стему аэродинамических сил, мы получаем момент, равный нулю. 

Эта точка называется центром дав¬ 
ления. 

Центр давления может рассмат¬ 
риваться как точка пересечения рав¬ 
нодействующей аэродинамических 
сил с осью ракеты (фиг. 7. 43). По¬ 
ложение центра давления зависит 
исключительно от внешней аэроди¬ 
намики ракеты. 

Взаимное расположение центра 
давления и центра тяжести является 
существенным для стабилизации ра¬ 



Фиг. 7.43. Приведение аэроди¬ 
намических сил к центру дав¬ 
ления ракеты. 


кеты в полете. 

Если центр давления расположен 
ѵ сзади центра тяжести, то при откло¬ 


нении оси ракеты от направления по¬ 
лета аэродинамические силы создадут момент, уменьшающий угол 
атаки и восстанавливающий первоначальное направление оси. Если 
центр давления будет впереди центра тяжести, то аэродинамиче¬ 


ские силы при отклонении оси от направления полета создадут мо¬ 
мент, уводящий ось в сторону, т. е. статический момент будет де¬ 
стабилизирующим. В этом случае, как говорят, ракета статически 
неустойчива. Для того чтобы сместить центр давления назад, ра¬ 
кета снабжается стабилизаторами. Бесстабилизаторная ракета, как 
правило, бывает статически неустойчивой. 


На фиг. 7. 44 показана зависимость положения центра давления 
баллистической ракеты дальнего действия от скорости полета (от 
числа М). Этот график, однако, является мало показательным, так 
как не дает представления о аэродинамической стабилизации раке¬ 
ты. Предпочтительнее строить зависимость положения центра тя¬ 
жести и центра давления совместно в функции времени полета 
ракеты. На фиг. 7.45 показана такая зависимость для той же 
ракеты. 

Из приведенных кривых видно, что для данной ракеты в течение 
всего управляемого полета центр давления остается постоянно 
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сзади центра тяжести ракеты. Таким образом, эта ракета на всем 
участке управляемого полета статически стабилизирована. 

N 



Фиг. 7. 44. Зависимость положений центра давления 
ракеты от числа М полета. 


Аэродинамическая стабилизация ракеты оценивается степенью 
стабилизации или, как говорят, запасом статической устойчиво¬ 
сти — отношением расстояния между центром давления и центром 
тяжести к общей длине ракеты. Эта величина для ракет со стаби¬ 
лизаторами колеблется в пределах от 5 до 15%. 

{'сек 



Фиг. 7. 45. Зависимость положения центра тяжести 
и центра давления ракеты от времени полета. 

Следует, однако, отметить, что аэродинамическая стабилизация 
Не может достичь цели при полете вне атмосферы. Стабилизаторы 
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сохраняют свое значение только для атмосферных участков траек¬ 
тории ракеты и для ракет с отделяемой головной частью могут быть 
вовсе выброшены. При этом устойчивость полета обеспечивается 
функционированием системы управления. 

При построении графика, подобно показанному на фиг. 7. 45, 
положение центра тяжести определяется простыми подсчетами, 
учитывающими величину веса и расположение остающегося в ра¬ 
кете к данному моменту топлива. 

Положение центра давления определяется путем приближенных 
подсчетов и при помощи продувок моделей в аэродинамических 
трубах, как это было описано выше. 


Демпфирующий момент 

Под демпфирующими понимаются моменты, величины 
которых зависят от угловой скорости вращения ракеты относитель¬ 
но некоторой оси. Можно говорить о демпфирующих моментах от¬ 
носительно продольной и двух поперечных осей ракеты. Демпфи¬ 
рующие моменты направлены в сторону, противоположную враще¬ 
нию, и в первом приближении пропорциональны угловой скорости. 

Возникновение и величины демпфирующих моментов зависят 
от условий обтекания ракеты внешним потоком и от условий тече¬ 
ния жидкостей и газов внутри ракеты и двигателя. В соответствии 
с этим различают аэродинамические внешние и внутренние демп¬ 
фирующие моменты. 

Внешний демпфирующий момент М Д і является 
очевидным следствием простого сопротивления воздуха повороту 
ракеты. 

При повороте ракеты относительно поперечной оси, проходящей 
через центр тяжести, обтекание каждого элемента боковой поверх¬ 
ности встречным потоком будет происходить с изменением местного 
угла атаки. Если поворот происходит с угловой скоростью со, то это 
изменение угла атаки для элемента поверхности, расположенного 
на расстоянии х от некоторого начала отсчета поперечных сечений 
ракеты вдоль ее оси *, составит (фиг. 7. 46) 


Да ж — 


ы(х — х с ) 
V 


У 


где Хс — осевая координата центра тяжести. 

В результате такого изменения угла атаки возникает местный 
дополнительный аэродинамический момент, направленный в сторо¬ 
ну, противоположную вращению. Демпфирующий момент опреде- 


* За начало отсчета поперечных сечений по продольной оси ракеты можно 
принять так называемую теоретическую вершину — точку пересечения оживалъ 
ного обвода с осью ракеты. ' ' 
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ляется суммированием элементарных моментов по поверхности ра¬ 
кеты. 

Расчетное выражение для демпфирующего момента можно со¬ 
ставить по аналогии с теми выражениями, которые составлялись 



Фиг. 7.46. Возникновение местного дополнительного угла 

атаки при повороте ракеты. 

ранее для аэродинамических сил X и У и момента М ст . Суммарный 
демпфирующий момент будем считать пропорциональным скорост¬ 
ному напору ру 2 /2, характерной площади 5 и отношению со/у. Вводя 
еще из соображений размерности квадрат длины ракеты /, получим 

М лі = с а -&~±5Р. (7.15) 

2 ѵ 

Безразмерный коэффициент демпфирующего момента с д , как 
и все до сих пор встречавшиеся аэродинамические коэффициенты, 
при малых скоростях не зависит от ско¬ 
рости полета. При больших же скоро¬ 
стях эта величина рассматривается как 
функция числа М. На фиг. 7.47 показан 
в качестве примера график зависимо¬ 
сти коэффициента с д от числа М для 
ракеты Ѵ-2 при повороте ее относи¬ 
тельно поперечной оси. 

Внутренний демпфирую¬ 
щий момент М Д 2 обусловлен нали¬ 
чием кориолисова ускорения, которое 
возникает при повороте вместе с раке¬ 
той потока жидкости, движущейся по 
бакам и трубопроводам ракеты, и по¬ 
тока газов, движущихся по камере сго¬ 
рания и соплу двигателя. Этот момент 
легко определить, если принять, что 
указанные потоки полностью следуют за поворачивающимся кор¬ 
пусом ракеты. 

На расстоянии х — х с от центра тяжести ракеты (фиг. 7. 48) вы¬ 
делим элемент потока длиной йх и с поперечным сечением 5* и, сле¬ 
довательно, с массой р8 х йх. 


Сп 



Фиг. 7.47. Зависимость коэф¬ 
фициента демпфирующего мо¬ 
мента от числа М полета при 
повороте ракеты относительно 
поперечной оси. 
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Кориолисово ускорение, как известно, определяется векторным 
произведением 

2 [шш], 

где ш — скорость движущегося в ракете потока; 

со — угловая скорость поворота ракеты относительно попереч¬ 
ной оси. 



Фиг. 7.48. К определению демпфирующего момента, создаваемого 
потоком жидкости и газов в период работы двигателя. 

Элементарный момент кориолисовой силы 

йМ= 2ѵиыр5 х (х — х с ) йх. 

Демпфирующий момент определяется путем интегрирования 
этого выражения по х: 

МІ 2 = 2(о | р гѵЗ х (х — х с ) йх. 

Но из условия постоянства расхода в интервале сечений Х 2 и I 

р шЗ х =т= сопзі, 


поэтому 


* 

М\ 2 = 2«)/п| (х — х с ) йх=(ьт[(1 — х с ) 2 — (х 2 — х с ) 2 ]. 


х 9 


Пределы интегрирования этого выражения Х 2 и / для жидкост¬ 
ной ракеты должны быть установлены от зеркала компонента 
в заднем баке до среза сопла (см. фиг. 7.48). На этом интервале 
расход обоих компонентов в сумме равен т. К полученному выра¬ 
жению нужно прибавить такое же, в котором суммарный расход т 
заменен массовым расходом компонента в переднем баке т\, 
а интегрирование проведено от х х до х 2 (см. фиг. 7. 48), т. е. от зер¬ 
кала компонента в переднем баке до зеркала компонента в заднем 
баке. В итоге получим 


М' л2 = О) {щ (I — Х е ) 2 — (* 2 — -*,) 2 ] + т і [(х, — х с )* — ( х 1 — л:,) 2 ]}. 
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Часть массы движется по направлению к центру тяжести, а не 
от него. Вследствие этого демпфирующий момент будет частично 
уменьшаться. 

К полученному выражению может быть присоединен еще про¬ 
порциональный угловой скорости (о = ф момент Лр, выделенный 
выше из инерционного (см. стр. 288). 

Скорость изменения момента инерции ракеты / определяется из 
простых соображений. 

За время Д і распределение масс в ракете изменится только 
вблизи зеркала первого и второго компонентов топлива (см. 
фиг. 7.48). Следовательно, 


и 


Д/ =[ — пг 1 (х г — х с ) 2 — тп 2 ( х 2 — х с ) 2 ] М 
У = -щ (*! -Х с ) 2 - т 2 ( х 2 -х с )\ 


где гп\ и /722 — секундные расходы первого и второго компо¬ 
нентов. 


Добавляя I со к полученному выше выражению момента и учи¬ 
тывая, что т=ті + т 2 , получим 

М л2 =<й{т 1 [(1-х с )*—2(х 1 -х с ) 2 ]-\-т 2 [(1-х с ) 2 - 

-2(х 2 -х с П- (7-16) 

Наличие газовой струи, истекающей из двигателя, приводит не 
только к внутреннему демпфирующему моменту. Вследствие под¬ 
соса и изменения условий образования пограничного слоя имеет ме¬ 
сто изменение внешнего демпфирующего момента. В частности, за¬ 
меры показывают, что на стартовом участке, когда ракета имеет 
•еще небольшую скорость, только за счет эжектированного потока 
у ракеты, снабженной стабилизаторами, возникает демпфирующий 
момент, превышающий внутренний газодинамический момент 
в два-три раза *. 

Сопоставление стабилизирующего и демпфирующего моментов 
по численной величине имеет смысл только для известного соотно¬ 
шения между углом атаки и угловой скорости поворота ракеты. 
Так, например, для ракеты Ѵ-2 при колебательном движении в про¬ 
цессе стабилизации в плотных слоях атмосферы максимальное зна¬ 
чение демпфирующего момента составляет примерно 10% от наи¬ 
большего значения стабилизирующего, причем в числе этих 10% 
большая часть приходится на демпфирующий момент от внешних 
аэродинамических сил и только малая часть на внутренний момент, 
определяемый выражением (7. 16). Для бесстабилизаторной раке- 

*М К. Есиев, К вопросу об определении газодинамического демпфирую¬ 
щего момента, сборник трудов МВТУ, «Некоторые вопросы механики». Оборон- 
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ты статический момент аэродинамических сил является, как пра¬ 
вило, дестабилизирующим. Б этом случае сравни іельиам числиван 
оценка моментов будет совершенно иной. 

Внутренний газодинамический момент приобретает самостоя¬ 
тельное значение при полете ракеты вне атмосферы, а также в оцен¬ 
ке моментов, возникающих при управлении ракетой поворотными 
камерами. 


5. УПРАВЛЯЮЩИЕ УСИЛИЯ 


В качестве основных исполнительных управляющих органов 
рассмотрим сначала газоструйные рули. 

На газоструйный руль, находящийся в струе двигателя, действу¬ 
ют газодинамические силы потока в виде лобовой силы Х гф , подъ¬ 
емной силы У г .р и момен¬ 
та АГг.р (фиг. 7.49). 

Руль в струе газа ведет 
себя подобно воздушному 
рулю самолета в потоке воз¬ 
духа. 

Лобовая и подъемная си¬ 
лы руля, а также момент 
М г .р могут быть определены 
по обычным аэродинамиче¬ 
ским формулам: 

р*ш 2 



Фиг. 7.49. Газоструйный 
двигателя. 


руль в струе 


* Р . Р = 


»Ѵр= 


м 


г.р 


X г.р 


У г.р 


тп г.р 


2 

рхе / 2 

~2 ~~ 
р^2 


5; 


5; 


5/, 


где хю — скорость газового потока, обдувающего руль; 
р — плотность газа в потоке; 

5 — характерная площадь руля; 

I — характерная длина руля. 

Параметры газового потока р и ш на траектории полета ракеты 
практически остаются неизменными. 

Коэффициенты с* г.р, ^ г . р и с отг .р, как и все аэродинамические 
коэффициенты, зависят от формы рулей и угла атаки, т. е. от угла 
поворота рулей 8 в потоке (см. фиг. 7.49). Надо сказать, что этот 
угол меняется в довольно широких пределах. Так, например, для 
баллистических ракет дальнего действия газоструйные рули имеют 
возможность поворачиваться в потоке в пределах ±25°, рабочие же 
повороты рулей происходят в интервале ±15°. Это приводит 
к тому, что силы, действующие на руль, на участке управля¬ 
емого полета ракеты меняются в довольно широких пределах. Ти- 
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пичная зависимость коэффициентов с* гр , Си г.л И Спь г п от угла пово¬ 
рота руля 5 представлена на фиг. 7. 50. 

Необходимо отметить, что аэродинамические коэффициенты га¬ 
зоструйных рулей будут меняться еще за счет возможного обгора- 
ния рулей в потоке горячих газов. 

Величина рабочего угла 8 в полете может рассматриваться как 
состоящая из двух слагаемых. Первое слагаемое обусловлено не¬ 
обходимостью программного разворота ракеты на траектории, оно 
определяется в зависимости от формы траектории в идеальных 
условиях невозмущенного полета. Этот угол отклонения рулей мо¬ 
жет быть вычислен заранее. Для данной траектории подсчитыва¬ 
ются необходимые управляющие силы, 
а по ним — и искомые углы. 

Второе слагаемое представляет со¬ 
бой угол, возникающий как реакция ав¬ 
томата стабилизации, а следовательно, 
и рулей на случайные возмущения. 

В число их включаются как постоянно 
действующие на траектории факторы 
(такие, как несоосность силы тяги или 
нарушение осевой симметрии аэроди¬ 
намической формы ракеты и т. п.), так 
и кратковременно действующие возму¬ 
щения (например, порывы ветра). Их 
величина не может быть заранее уста¬ 
новлена точно. Она определяется на основании системы допусков 
при изготовлении ракеты, а также по статистическим данным наб¬ 
людений за состоянием атмосферы. 

По величине возможных возмущений назначается дополнитель¬ 
ный интервал рабочего хода рулей сверх того, который определяет¬ 
ся из условий программного полета. 

Первое из двух упомянутых слагаемых рабочего угла 5 является 
основным и приводит к систематически действующим управляющим 
силам и У г .р, учитываемым в баллистических расчетах. 

Что касается второго слагаемого угла 5, то оно приводит к слу¬ 
чайным, несистематически действующим силам, не учитываемым 
в баллистических расчетах. 

Рассмотрим силы Х Тфу У г . р и момент М г . р раздельно. 

Суммарная сила лобового сопротивления рулей Х Тф не является 
управляющей силой и рассматривается как потеря тяги на органах 
управления. Эта потеря является довольно значительной. Так, на¬ 
пример, для ракеты Ѵ-2 при 5=0 она составляет примерно 640 кг 
(по 160 кг на каждый руль) и возрастает по мере поворота рулей. 

Выгорание графитовых рулей за время работы двигателя не¬ 
сколько снижает величину Х г . р . 

Момент М г .р представляет собой сумму статического и демпфи¬ 
рующего моментов, действующих на руль и пропорциональных 



Фиг. 7.50. Зависимость ' коэф¬ 
фициентов Сх Г.р» Яуг.ро* С/и г.р 
от угла поворота руля 6. 
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соответственно ѵглѵ поворота руля 8 и угловой скорости 8. Если 

к этому моменту добавить еще инерционный момент руля / г . р 8, то 
получим величину шарнирного момента М ш (см. стр. 286): 

М ш = -]- а 2 §, (7. 17) 


где а 0і а и а 2 — коэффициенты пропорциональности. 

Для графитовых рулей эти коэффициенты за время работы дви¬ 
гателя несколько меняются вследствие выгорания графита с по¬ 
верхности. Наиболее существенно меняется коэффициент а 0 , так 
как выгорание графита приводит к изменению положения центра 



Ось поборота 
руля 



Ф 


руля за время 


Фиг. 7.51. Изменение формы графитового 

работы двигателя. 


давления. Выгорание идет в основном с передней, наиболее интен¬ 
сивно обдуваемой кромки (фиг. 7. 51, а). Центр давления для руля 
при этом заметно смещается назад (коэффициент ао возрастает). 
Чтобы этого избежать, графитовому рулю придается форма, пока¬ 
занная на фиг. 7. 51, б. Здесь выгорание идет с обеих сторон от оси 
поворота руля, поэтому центр давления смещается гораздо меньше. 

Шарнирный момент М ш , входящий в уравнение (7.4), много 
меньше величины У уП рС, поэтому им в уравнении движения можно 
пренебречь. Величина шарнирного момента важна лишь для оцен¬ 
ки условий работы рулевых машин, поворачивающих газоструйные 
рули. 

Подъемная сила газовых рулей У г . р создает основной управляю¬ 
щий момент УупрС, поворачивающий ракету в нужном направлении 
[см. уравнение (7. 4)]. Сама подъемная сила У г . р в уравнении (7. 3), 
используемом для баллистических расчетов, выражается обычно 
через подъемную силу У из условия статического равновесия аэро¬ 
динамического и управляющего моментов. 
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Учитывая, что угловое ускорение программного разворота ф 
невелико, и пренебрегая величиной М ш , из уравнения (7. 4) полу¬ 
чим 

+ ^ у П р С = 0. 

Демпфирующими моментами при программном развороте также 
можно пренебрегать. Тогда для малых углов атаки момент 

М а =Ѵе , 


где е — расстояние от центра дав¬ 
ления до центра тяжести ракеты. 
Поэтому 



Таким образом, уравнение (7. 3) 
приводится к виду 

+ ѵ(\ — ^-)]--^созѳ. ( 7 - 18 ) 



Фиг. 7.52. Возникновение управляю¬ 
щей силы при повороте камеры дви¬ 
гателя. 


Управление ракетой может осуществляться не только при по¬ 
мощи газоструйных рулей, но также путем поворота камеры двига¬ 
теля (фиг. 7. 52). В этом случае потеря тяги Х уиѵ будет иметь вели¬ 
чину 

^упр^О-соз 5), 

где Р — сила тяги поворачивающегося, двигателя. 

Сила Уупр определяется следующим выражением: 


К УП Р = /Э8ІП5 - 

В отличие от газоструйного руля шарнирный момент для пово¬ 
ротной камеры не имеет слагаемого, пропорционального углу по¬ 
ворота Я, т. е. коэффициент а 0 в выражении (7. 17) обращается 
в нуль, и тогда получаем 

* М ш = а 1 Ъ а 2 І. 

Слагаемое представляет собой сумму демпфирующих момен¬ 
тов от истекающей струи и эжектированного внешнего потока воз¬ 
духа (см. стр. 333). Коэффициент а 2 есть момент инерции камеры 
относительно оси вращения. 


6. ИЗМЕНЕНИЕ СИЛЫ ТЯГИ И ВЕСА РАКЕТЫ НА ТРАЕКТОРЙИ 

4 с > 

Из всех сил, входящих в уравнения движения (7.2) й (7.3), 
У нас остались не рассмотренными только две: сила тяги двигателя 
и вес ракеты. 

22 И41 
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Отметим прежде всего, что сила тяги во время полета будет ме- 
1І>11ЬСМ В СВЯЗИ С ИЗІѵІсНсНЙСІѴІ асііэ«/і^НИл СрСД Ы. Другой 

причиной изменения тяги в полете может быть изменение величины 
расхода. 

Зависимость силы тяги от атмосферного давления рь и расхода 
т определяется выражением 

Р—ітю е — З и р н (7.19) 

где 

т 

причем, как известно, давление рь, и расход т (в ограниченном диа¬ 
пазоне его изменения) не оказывают влияния на величину эффек¬ 
тивной скорости ХУе (СМ. ГЛ. VI). 

При подъеме ракеты на высоту меняется атмосферное давление, 
а вместе с ним и осевая составляющая внешнего статического дав¬ 
ления, являющаяся составной частью силы тяги. Тяга по мере набо¬ 
ра высоты ракетой возрастает в соответствии с падением атмосфер¬ 
ного давления, как это и следует из выражения (7. 19). 

Для баллистических ракет дальнего действия увеличение тяги 
при понижении атмосферного давления до нуля может доходить 
до 20—25%. 

Выражение (7. 19) показывает также, что тяга зависит от рас¬ 
хода линейно в том случае, если отклонения расхода от некоторого 
номинального значения невелики. При резких изменениях расхода, 
что имеет место, например, при работе двигателя на различных 
ступенях тяги, уже нельзя не считаться с изменением эффективной 
скорости т*. Значительное уменьшение расхода или, как говорят, 
глубокое дросселирование двигателя всегда сопровождается неко¬ 
торым снижением удельной тяги (или, что то же самое, эффектив¬ 
ной скорости истечения). 

Мы знаем, что при этом несколько падает температура в каме¬ 
ре вследствие сильного понижения давления и возрастания потерь 
на диссоциацию продуктов сгорания (см. гл. V). 

Во время полета ракеты величина расхода будет непрерывно 
изменяться в связи с изменением условий, при которых протекает 
работа двигательной установки в полете, и отличием этих условий 
от номинальных. 

Так, у ракетных двигателей на твердом топливе расход зависит 
от скорости горения заряда и площади горящей поверхности. В свою 
очередь на скорость горения оказывают влияние температура за¬ 
ряда и давление в камере. Очевидно, причинами изменения расхо¬ 
да в полете будут увеличение температуры заряда вследствие его 
прогрева, изменение горящей поверхности и свободного объема 
камеры по мере сгорания заряда и, наконец, сопутствующее этим 
процессам изменение давления в камере, влияющее на скорость 
горения. 
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Нужно заметить, однако, что для современных двигателей на 
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тельным изменениям расхода в полете. Принимаются специальные 
меры, обеспечивающие стабильность процесса горения путем соот¬ 
ветствующего выбора как формы заряда, так и состава твердого 
топлива. 

У жидкостных ракет причиной изменения расхода в полете яв¬ 
ляется непостоянство условий работы системы подачи. Изменение 
давления подачи происходит главным образом вследствие перемен¬ 
ной величины гидростатических напоров жидких компонентов 
топлива, располагающихся в баках и магистралях. Эти напоры ме¬ 
няются в достаточно широких пределах. С одной стороны, по мере 
опорожнения баков уменьшается высота столба жидкости, создаю¬ 
щая гидростатический напор. С другой стороны, влияние инерци¬ 
онных сил при прогрессивно возрастающих ускорениях способ¬ 
ствует увеличению гидростатического напора (см. гл. VIII). 

Для двигателей с насосной системой подачи давление компонен¬ 
тов топлива на входе в турбонасосный агрегат складывается из 
давления наддува над зеркалом жидкости в баках и гидростатиче¬ 
ского напора, создаваемого данным компонентом. Изменение дав¬ 
ления на входе в ТНА вызовет примерно такое же изменение дав¬ 
ления компонента на входе в камеру сгорания, поскольку центро¬ 
бежный насос создает примерно постоянный перепад давлений. 

Очевидно, всякое изменение в режиме наддува баков также от¬ 
разится на величине давления подачи. Это полностью относится 
и к двигателям с вытеснительной системой подачи. 

Таким образом, тяга двигателя является сложной функцией 
давления подачи для каждого из компонентов. При изменении дав¬ 
лений подачи меняется как суммарный расход, так и соотношение 
компонентов топлива. 

Изменение условий подачи в полете не должно приводить к зна¬ 
чительным количественным изменениям расхода и соотношения 
компонентов. 

У баллистических ракет величина расхода в полете обычно не¬ 
сколько возрастает. Увеличение тяги при этом не превышает 
1 - 2 %. 

Говоря о силе тяги, нельзя не упомянуть о ее изменении на пе¬ 
реходных ступенях при запуске и выключении двигателя. 

Зажигание жидкостного ракетного двигателя производится 
обычно при сильно пониженной подаче компонентов на режиме так 
называемой предварительной ступени. Номинальный расход при 
запуске двигателя устанавливается не сразу, а по истечении некото¬ 
рого времени. Когда нарастающая тяга сравняется с весом ракеты 
и начнет превышать его, ракета отделяется от стартового устрой¬ 
ства. В этот момент, как говорят, происходит старт ракеты. 

При выключении жидкостного двигателя тяга также исчезает 
не мгновенно, а наблюдается явление последействия. После команды 
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на выключение двигателя за счет догорания определенного количе¬ 
ства ТОПЛИВа продолжает еиадаьаіьем нелиТОрНЯ СИЛ а ТЯГИ. Величи¬ 
на этой тяги оказывается довольно неопределенной, что приводит 
у баллистических ракет дальнего действия к ощутимому разбросу 
по дальности. Чтобы его уменьшить, двигатель перед окончатель¬ 
ным выключением переводят на конечную ступень с уменьшенной 
подачей топлива. На фиг. 7. 53 показан типичный график изменения 
тяги двигателя баллистической ракеты дальнего действия. 



Фиг. 7. 53. Изменение силы тяги двигателя в зависимо¬ 
сти от времени. 


На траектории изменяется также вес ракеты. Это происходит 
как вследствие изменения массы М, так и вследствие изменения 
ускорения силы тяжести ён. 

Масса ракеты в данный момент полета равняется начальной 
массе М 0 за вычетом массы сгоревшего топлива: 

і 

М=М 0 — ^ тсіі. 
о 

Если расход остается неизменным, то 


М=Мо — ті. 


Ускорение силы тяжести на высоте Н над поверхностью Земли 
в соответствии с выражением (2. 2) будет 


= & 
ён ~ (Я + А) 2 


» 


где к 2 — константа тяготения Земли; 
' ; г — средний радиус Земли. 


Вектор ускорения силы тяжести для любой точки траектории 
имеет направление к центру Земли. Поэтому для траекторий боль¬ 
шой протяженности нужно учитывать изменение направления век¬ 
тора ускорения силы тяжести относительно стартовой системы коор¬ 
динат. 
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Глава VIII 



ТРАЕКТОРИЯ ПОЛЕТА БАЛЛИСТИЧЕСКИХ РАКЕТ 

4. УЧАСТКИ ТРАЕКТОРИИ 

Траектория ракеты с момента начала движения и до момента 
падения или взрыва в полете делится обычно на два участка: уча* 
сток активного полета, т. е. полета с работающим двигателем, 
и участок свободного полета, когда двигатель не работает (фиг. 8. 1). 
Таким образом, с точки зрения динамики полета разница между 
участками траектории заклю¬ 
чается в том, что из числа сил, 
действующих на ракету, в пе¬ 
риод ее свободного полета ис¬ 
ключается сила тяги. 

Активный участок траекто¬ 
рии может быть в свою оче¬ 
редь подразделен на более 
мелкце участки. 

В тех случаях, когда раке¬ 
та запускается с направляю¬ 
щих, рассматривается отдель¬ 
но движение в направляющих. 

Этот участок свойственен глав¬ 
ным образом неуправляемым ракетам, в частности, пороховым 
ракетам ближнего действия. При движении в направляющих 
к внешним силам добавляются силы связи со стороны направляю¬ 
щих устройств пусковой установки. 

Для управляемых зенитных ракет активный участок может быть 
в зависимости от способов управления разделен на участки свобод¬ 
ного неуправляемого и управляемого полета, а в случае, если ра¬ 
кета имеет органы самонаведения, еще и на участок самонаведения. 

Баллистическая ракета дальнего действия стартует с пускового 
стола вертикально и в течение нескольких первых секунд движется 
прямо вверх. Этот участок полета может быть назван стартовым 
участком. Далее начинается программный разворот ракеты на тра¬ 
ектории. Ракета отклоняется от вертикали и, описывая дугу на уча¬ 
стке выведения, выходит на последний наклонный участок (участок 
выключения), на котором происходит выключение двигателя при 


Фиг. 8.1. Активный участок и участок 
свободного полета траектории ракеты.. 
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достижении ракетой скорости, неооходимои дли ішлучспия задап- 
ной дальности. Вслед за этим начинается участок свободного по - 
лета, и ракета летит как свободно брошенное тело обычно без 
определенной ориентировки, как это показано на фиг. 8. 2. 

Траекторию баллистической ракеты дальнего действия можно 
разделить на участки атмосферного и заатмосферного полета. За- 
атмосферным считается полет в столь разреженных слоях атмо¬ 
сферы, что аэродинамические силы оказываются ничтожно малыми 



Фиг. 8. 2. Траектория баллистической ракеты дальнего действия. 

по сравнению с силой веса ракеты. Так как атмосфера не имеет 
резкой верхней границы, то и не существует резкой линии раздела 
между этими двумя участками. Кроме того, начало заатмосферного 
полета определяется не только высотой, но и скоростью полета, по¬ 
скольку от последней зависит величина аэродинамических сил. 

В зависимости от дальности стрельбы выключение двигателя 
может происходить как в пределах атмосферного, так и заатмосфер¬ 
ного полета. На атмосферном участке свободного полета на нисхо¬ 
дящей ветви траектории происходит сильное торможение — ско¬ 
рость ракеты заметно уменьшается. Ракета на этом участке стаби¬ 
лизируется и подходит к цели носом вперед (см. фиг. 8.2). 

Резюмируя все сказанное выше, надо отметить, что деление 
траектории на участки по признаку наличия тех или иных сил, 
определяющих движение ракеты и обусловливающих в значитель¬ 
ной мере подход к интегрированию дифференциальных уравнений 
движения, является условным. 

Вернемся теперь к уравнениям движения (7.2), (7.3) и (7.4). 
Выпишем их, учитывая, что уравнение (7.3) приведено к виду 


/. Участки траектории 
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Уср-|-Л/ ст +Жд+ У упр^^О. (8.3) 

Эта система дифференциальных уравнений, как уже указыва¬ 
лось, описывает плоское движение ракеты. Уравнения (8.1) 
и (8.2) определяют движение центра тяжести ракеты, а уравнение 
(8. 3) дает закон поворота ракеты 
относительно ее центра тяжести в 
плоскости траектории. 

Траектория и параметры дви¬ 
жения на траектории, полученные 
в результате интегрирования 
уравнений движения, называются 
невозмущенными. 

В действительных условиях 
полета ракета подвергается воз¬ 
действию случайных внешних сил, 
которые не могут быть учтены в 
уравнениях движения (например, 
порывы ветра, перекос линии действия тяги и т. п.). Случайные 
силы оказывают возмущающее влияние на движение ракеты* 
В основном это касается вращательного движения ракеты относи¬ 
тельно ее центра тяжести. Для управляемой ракеты это движение 
имеет ярко выраженный колебательный характер. 

Можно представить, что во время полета ракета участвует одно¬ 
временно в двух наложенных движениях: в основном невозмущен¬ 
ном движении, совершаемом под действием сил, учитываемых 
в уравнениях движения, и в колебательном движении, обусловлен¬ 
ном внешними случайными силами и соответствующими реакциями 
со стороны органов управления. 

Сказанное иллюстрируется графиком на фиг. 8. 3, где представ¬ 
лен закон изменения угла тангажа в функции времени. Из приве¬ 
денной кривой видно, что в полете управляемая ракета совершает 
колебательное движение и в то же время имеется медленное изме- 
1 нение среднего значения угла <р. Аналогичные кривые могут быть 
представлены и для других углов, характеризующих пространствен¬ 
ную ориентацию ракеты. 

При нормальном функционировании системы управления угло¬ 
вые отклонения ракеты в возмущенном движении невелики и не 
сказываются на движении центра тяжести ракеты. Поэтому ука- 



Фиг. 8. 3. Характер изменения угла 
тангажа в полете в функции вре¬ 
мени. 
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занные движения можно рассматривать как независимые или во 
всяком случае как слабо связанные. 

Невозмущенное движение, Обусловленное известными силами, 
изучается в баллистике. Силы и моменты, входящие в уравнения 
(8. 1), (8. 2) и (8. 3), рассматриваются при этом как изменяющиеся 
по заранее предопределенным и описанным выше законам. За не¬ 
возмущенное вращательное движение в баллистических расчетах 
принимается программный разворот ракеты. Колебательное движе¬ 
ние под действием случайных сил относится к категории явлений, 
изучаемых в теории устойчивости движения. Эти вопросы будут за¬ 
тронуты в гл. IX. Перейдем к рассмотрению баллистики ракет даль¬ 
него действия. 

2. АКТИВНЫЙ УЧАСТОК 

Траекторию центра тяжести ракеты на. активном участке 
можно получить в результате совместного интегрирования уравне¬ 
ний (8.1) и (8.2). Напомним, что окончательная форма уравнения. 
(8. 2) получена из условия статического равновесия аэродинамиче¬ 
ского и управляющего моментов. Такое допущение не приводит 
практически к искажению движения центра тяжести, поскольку при 

программном развороте ракеты инерционный момент /ф и демпфи¬ 
рующие моменты весьма малы: Более точно потребные значения 
управляющих сил и законы их изменения в полете можно получить 
в результате интегрирования уравнения (8. 3). 

Аналитическое интегрирование дифференциальных уравнений 
движения в общем виде не возможно. Поэтому эти уравнения инте¬ 
грируются численно применительно к тем или иным конкретным 
типам движения. 

Для того чтобы ракета достигла заданной цели, ей в конце 
активного участка необходимо сообщить определенную величину 
скорости и направление полета при определенных координатах 
конца активного участка. Обеспечивается это прежде всего про¬ 
граммой выведения. 

Ракета, как говорилось выше, стартует вертикально. Затем ее 
ось отклоняется от вертикали. Это отклонение происходит посте¬ 
пенно и прекращается незадолго до конца работы двигателя. Пово¬ 
рот ракеты осуществляется органами управления, сигнал на кото¬ 
рые подается от программного устройства. Ракета поворачивается 
относительно неподвижной горизонтали, зафиксированной гироско¬ 
пом, по заданному закону в функции времени. Угол тангажа, зада¬ 
ваемый программным механизмом гироскопической системы, назы¬ 
вается программным углом тангажа ф пр , а закон его изменения во 
времени — программой тангажа ракеты: 

В простейшем случае расчета траекторий баллистических ракет 
дальнего действия можно интегрировать уравнения движения без 




2. Активный участок 
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учета уравнения управления по углу тангажа (см. стр. 290). При 
этом не будет учитываться рассогласование между программным 
значением угла тангажа, задаваемого гироскопической системой 
ф пр , и действительным значением угла тангажа ср в данный момент 
программного разворота ракеты. Это рассогласование служит не¬ 
обходимым сигналом для поворота органов управления с целью 
осуществления программного полета. 

Угол рассогласования у баллистических ракет невелик, поэтому 
такое допущение не приводит к большой погрешности, если рас¬ 
сматривается движение центра тяжести 
ракеты. 

Допуская отсутствие угла рассо¬ 
гласования тангажа, мы тем самым 
считаем систему управления ракетой 
идеальной, т. е. обеспечивающей в 
каждый момент времени полета значе¬ 
ние угла тангажа, равное ф пр , извест¬ 
ное нам еще до расчета траектории: 

Фиг. 8.4. Вид программы бал- 

^ Н -а * (о* 4) листической ракеты. 

Примерный вид программы угла тангажа баллистической раке¬ 
ты дальнего действия показан на фиг. 8. 4. 

^ • Программный угол ф пр . к на участке выключения двигателя имеет 
смысл выдерживать постоянным. Тогда выключение двигателя про¬ 
исходит при минимальных величинах угловых возмущений, что сни¬ 
жает величину рассеивания. Числовое значение угла ф пр . к изменяет¬ 
ся в зависимости от дальности полета. При сравнительно неболь¬ 
ших дальностях (100—300 км) этот угол близок к 45°. При больших 
дальностях угол ф П р. к существенно уменьшается. 

Выбор программы угла тангажа представляет собой одну из 
важных задач баллистического проектирования, ...Очевидно, для 
каждой конкретной конструкции ракеты существует своя экстре¬ 
мальная программа, обеспечивающая наибольшую дальность поле¬ 
та ракеты. 

Для ракет, имеющих большую дальность, особое значение в вы¬ 
боре программы угла тангажа приобретают вопросы рассеивания. 
Степень влияния возмущающих воздействий на траекторию свобод¬ 
ного полета при заданных допусках на разброс параметров ракеты 
оказывается существенно зависящей от вида программы. Поэтому 
Для дальних ракет программа выбирается не только по условиям 
наибольшей дальности, но и в первую очередь из требований 
минимального рассеивания. Требования к программе меняются 
также в зависимости от способа управления дальностью ра¬ 
кеты. 

Решающее влияние оказывает программа на поперечные на¬ 
грузки, которые воспринимает корпус ракеты на активном участке 
полета. Понятно, что ни одна оптимальная с баллистической точки 
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зрения программа не может быть принята, если она приводит к не¬ 
допустимо большим поперечным силам. 

При выборе программы угла тангажа баллистических ракет учи¬ 
тывается также целый ряд других требований, касающихся условий 
старта, устойчивости полета, возможности получения любой даль¬ 
ности в заданном диапазоне при неизмен¬ 
ной программе участка выведения и т. п. 

Практический выбор программы угла 
тангажа осуществляется одновременно с 
выбором всех остальных параметров про¬ 
ектируемой ракеты. Как уже говорилось, 
при этих расчетах широкое применение 
находят электронные счетные машины. 

Вернемся к уравнениям движения 
(8.1) и (8.2). Предположим, что про¬ 
грамма изменения угла тангажа задана 
и управление ракетой является идеаль¬ 
ным. 

Рассмотрим, как в простейшем случае производится численное 
интегрирование уравнений движения. Перепишем эти уравнения 
в следующем виде: 

/Я — ^упр X 

---^зш 

\ м 

Для определения координат движущейся 
нениям присоединяются еще два очевидных: 

Ал:=т;со8Ѳд^ 

Ду= Т) 8ІП Ѳ Д^, 

где Ах и А у — перемещения центра тяжести ракеты по осям х и у 
за время А і (фиг. 8. 5). Текущие координаты х и у определяют по¬ 
ложение ракеты на траектории в любой момент времени. 

Уравнения (8.5), (8.6) и (8.7) совместно с уравнением про¬ 
граммы (8. 4) позволяют найти в зависимости от времени полета і 
значения пяти неизвестных функций: скорости ѵ, угла наклона век¬ 
тора скорости Ѳ, координат х и у, угла атаки а. 

При интегрировании последовательно находятся численные зна¬ 
чения правых частей уравнений (8.5) — (8.7) для некоторого ряда 
равноотстоящих моментов времени ^о), (ць і{ 2 ъ---> ^(іъ ^(/+і)* 

Разность 

і(і+ 1) — І{і)— Д^ 

называется шагом интегрирования (например, Д^=1 сек.). От вы¬ 
бора шага интегрирования зависит точность расчета. Чем мельче 


в)М; (8.5) 

созб|д^. (8.6) 

ракеты к этим урав- 

(8.7) 



Фиг. 8.5. К расчету траек¬ 
тории ракеты. 
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будет шаг, тем выше точность интегрирования, нс тем большим 
будет и объем расчетов. 

В начальный момент движения ^ 0 )=0 значения параметров 
движения будут следующие: 

^(0)=0» 

Ѳ(0) = : 90°, 


Х(0) = 0, 
У( о) = 0, 


а ( о)==0. 

і 


Методика численного интегрирования позволяет рассчитать 
параметры движения в момент если в момент эти па¬ 

раметры Ѳ(г), лг(і), ум, а(і>) нам известны. 

На основании уравнения (8. 5) скорость в момент ці+і) Судет 


равна 

^(н- о=о 4" о— ѵ ( о 



ЛГ 


упр 


"(О 



—^(0 8іав (0 |д#. 


По таблице стандартной атмосферы определяем плотность 
воздуха р(г) и давление р<г), соответствующие известной высоте по¬ 
лета Л(г)~Р(г) В момент Іцу 

Тогда сила тяги в этот момент 

Р{і) = т іі) ‘ю е — З а р(і >, 


а сила лобового аэродинамического сопротивления 


Х(і) — с * ( і ) 


ра) ѵ Ь) 

2 


5, 


где с Х (і) находится по графику с х =[(М), причем число Мщ опреде¬ 
ляется в зависимости от скорости ѵ\ и высоты На) (последнюю необ¬ 
ходимо учитывать, так как температура атмосферы влияет на 
скорость звука) в данный момент іцу 

Масса ракеты в этот момент 

М(і)=М(і — о — і) Д^. 

Ускорение силы тяжести на данной высоте 

г(І>- (# + А (0 )* ' 

Таким образом, известны все величины в правой части урав¬ 
нения (8.5), отвечающие моменту /(*)> в результате чего мы по¬ 
лучаем значение скорости Ѵ(і+ і) в следующий момент 
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Точно так же из ѵоавнения ('Я.б'і глепѵет что 

/ 

1 


Ѳ (І+1) — + ДѲ ( /) = ®(0 + 


м (і) ѵ (і) 


{Р(і) — Х уир ) а(о + 


+ У (о (1 


(0 


чо /4 


-соз Ѳ(*)1 М. 


ѵ (і) 


Подъемная сила У ( г> определяется в зависимости от угла 
атаки а,») и числа Мщ для известного значения скоростного напора: 

у _ г Р(0 Ѵ (0 с 

Г(і) — Су(і) - о. 


Положение центра тяжести ракеты в связанной системе коор¬ 
динат является известной функцией времени полета; положение 
центра давления определяется в зависимости от Ми) и а иу Зна¬ 
чит, величины ^.) и с ( і) в момент нам также известны. 

Наконец, из уравнений (8. 7) имеем 

'-*(*+о= х {і ) + А х ( і) = хи) + Щ) соз Ѳ (0 д/, 

= У(і) + А у и) =Уи) +^(0 8ІП ®(о А/. 

Новое значение угла атаки определим из уравнения про¬ 
граммы (8.4): 

а (;+|)= = ?„р(г + 1) — Ѳ (і+1)* 

где ф П р — заданная функция времени. 

В итоге мы получили значения параметров движения 

^(і+і ); ® ( /+п; Уѵ+іу* а (*+о 

в момент времени і { і+ о* 

Аналогично можно продолжать расчет и для последующих ша¬ 
гов интегрирования. Результаты расчетов сводятся в соответствую¬ 
щие таблицы. 

Расчеты в указанной последовательности проводятся для всей 
траектории начиная с момента старта. Очевидно, на вертикальном 
участке траектории непосредственно после старта интегрирование 
проходит без учета уравнения (8. 6), поскольку траектория остается 
вертикальной. При переходе к участку свободного полета из числа 
действующих сил исключается сила тяги. 

Описанная последовательность интегрирования уравнений дви¬ 
жения дает понятие только о принципиальной стороне вопроса. На 
практике баллистические расчеты проводятся на основе хорошо раз¬ 
работанной системы вычислений, обеспечивающей высокую точ¬ 
ность при возможно меньшей затрате труда. 

В результате баллистических расчетов получается зависимость 
параметров движения (т. е. составляющих ускорения центра тяже- 
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сти ѵ и ѵ§, величины и направления вектора скорости ѵ и 0, а так¬ 
же координат хи у) от времени полета. Одновременно для каждого 
момента времени становятся известными по величине и направле¬ 
нию все внешние силы, определяющие движение центра тяжести 
ракеты. 

На фиг. 8. 6 показана траектория ракеты Ѵ-2 на активном уча¬ 
стке, а на фиг. 8. 7 — зависимость скорости, ускорения и лобового 


сопротивления той же ра¬ 
кеты от времени. Как вид¬ 
но из кривых, лобовое со¬ 
противление вначале бы¬ 
стро возрастает, что обус¬ 
ловлено ростом скорости 
ракеты и значительным 

і/АМ 




Фиг. 8. 6. Траектория раке- Фиг. 8.7. Зависимость скорости, ускорения 

ты Ѵ-2 на активном участке. и лобового сопротивления ракеты Ѵ-2 от 

времени на активном участке траектории. 


увеличением коэффициента лобового сопротивления при переходе 
через скорость звука. Далее лоббвое сопротивление уменьшается 
вследствие уменьшения плотности воздуха р на траектории. 

Ускорение ракеты во время полета на активном участке траек¬ 
тории возрастает. Происходит это потому, что масса ракеты умень¬ 
шается, а сила тяги увеличивается. Лишь на небольшом участке 
(в области скоростей, близких к скорости звука) ускорение несколь¬ 
ко уменьшается, так как здесь резко возрастает лобовое сопротив¬ 
ление. 

На фиг. 8. 8 показана примерная зависимость изменения угла 
атаки от времени для баллистической ракеты дальнего действия. 
Эта зависимость непосредственно связана* с программой изменения 
угла тангажа ракеты. 

Вначале, пока ракета по условиям программы движется верти¬ 
кально вверх, угол атаки равен нулю. При отклонении ракеты от 
вертикали угол атаки по необходимости принимает отрицательное 
значение (фиг. 8.9). Величина угла атаки на этом участке зависит 
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опять-таки от программы угла тангажа. Если ракета будет резко 
отклоняться от вертикали, угол атаки по абсолютной величине 
будет большим. Обычно абсолютная величина а на этом участке 
траектории не превышает 2,5—3°. 

Программа ракеты выбирается с таким расчетом, чтобы к мо¬ 
менту достижения скорости звука угол атаки был бы близок к нулю. 
Максимальные значения скоростного напора также выгодно про¬ 
ходить без углов атаки, поэтому близкое к нулю значение а выдер¬ 
живается до тех пор, пока скоростной напор благодаря понижению 
плотности атмосферы не умень¬ 


шится до достаточно малой ве¬ 
личины. Это необходимо для I ѵ 

уменьшения боковых аэродинами- / 



Фиг. 8.8. Примерная зависимость Фиг. 8.9. Отрицательный угол атаки 
угла атаки баллистической ракеты от в начале и положительный в конце 
времени для активного участка тра- активного участка траектории, 

ектории. 

ческих сил и соответственно снижения изгибающих моментов, дей¬ 
ствующих на корпус ракеты. 

В дальнейшем угол атаки становится положительным и в конце 
активного участка быстро нарастает, поскольку сохраняется неиз¬ 
менным программный угол <р=0+а, а угол Ѳ уменьшается из-за 
действия ускорения силы тяжести. 

Расчет траектории на активном участке нужен не только для 
определения дальности полета. Как уже указывалось, при интегри¬ 
ровании уравнений движения могут быть определены силы, дей¬ 
ствующие на ракету в зависимости от времени. Это даст возмож¬ 
ность на базе баллистического расчета произвести также и прочно¬ 
стные расчеты узлов ракеты. В частности, зная величины ускорения 
и распределение осевых сил аэродинамического сопротивления, 
можно рассчитать корпус ракеты на сжатие осевыми силами. После 
определения угла атаки а могут быть приблизительно рассчитаны 
также поперечные аэродинамические силы и по ним произведен 
расчет на прочность на участке выведения, когда на корпус ракеты 
действуют заметные изгибающие моменты. 

Описанный принцип определения параметров движения на тра¬ 
ектории применим к любым типам ракет. 
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3. ПОЛЕТ ЗА ПРЕДЕЛАМИ АТМОСФЕРЫ 
В ПОЛЕ ЗЕМНОГО ТЯГОТЕНИЯ 


Уравнения движения 


Ракета дальнего действия, как и высотная метеорологическая 
ракета, большую часть своей траектории проходит в столь разре¬ 
женных слоях атмосферы, что на этом участке полета представляет¬ 
ся возможным пренебречь аэродинамическими силами, действую¬ 
щими на ракету. Если к тому же полет совершается при неработаю¬ 
щем двигателе, то уравнения движения ракеты как материальной 
точки могут быть проинтегрированы в конечном виде при любом 


сколь угодно большом удалении 
Из курса физики известно, 
что всякое тело, брошенное под 
углом Ѳо к горизонту со ско¬ 
ростью Ѵо, движется (если не 
учитывать сил сопротивления 
воздуха) по параболе. Действи¬ 
тельно, спустя время і после на¬ 
чала движения, координаты 
брошенного тела будут 

д; = <!>()/С°5 0 О ; 

.У— ®о*$іпѲ 0 — 

Исключая отсюда I, найдем 
на фиг. 8. 10: 

у=х*е V 


ракеты от поверхности Земли. 



Фиг. 8.10. Траектория тела, брошенно¬ 
го под углом к горизонту (парабола). 

уравнение параболы, показанной 
2^о соз 2 Ѳо 


Полученное выражение, однако, справедливо лишь в ограничен¬ 
ных пределах. При его выводе предполагалось, что вектор ускоре¬ 
ния силы тяжести & для всех точек траектории остается параллель¬ 
ным оси у и не изменяется по величине. На самом деле это не так. 
Ускорение силы тяжести & по мере набора высоты уменьшается 
пропорционально квадрату расстояния до центра Земли. Кроме 
того, сила притяжения Земли направлена постоянно к ее центру 
и векторы & в различных точках траектории не будут параллельны 
Друг другу. Эти особенности земного тяготения не могут иметь 
существенного значения, если речь идет о малых высотах и малых 
дальностях бросания, тела. Но если нас интересуют большие даль¬ 
ности и высоты, характерные для дальних баллистических и многих 
метеорологических ракет, указанное обстоятельство необходимо 
принимать во внимание. 

Задача об определении траектории полета ракеты в такой поста¬ 
новке совпадает с задачей определения орбит небесных тел (задача 
Кеплера). Теория движения тела в этих условиях носит название 
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«эллиптической» в отличие от элементарной упомянутой выше за¬ 
дачи о полете тела по параболе. Наибольший интерес эллиптическая 
теория представляет при решении таких основных задач космонав¬ 
тики, как определение орбит искусственных спутников Земли 
и орбит космических ракет. 

Рассмотрим движение ракеты в полярной системе координат 
с полюсом в центре Земли. 

Пусть ракета, изображенная на фиг. 8.11 точкой А, движется 
по инерции по некоторой траектории и находится в данный момент 

на расстоянии г от центра Земли. 
При переходе из точки А в точ¬ 
ку В кинетическая энергия раке¬ 
ты Мѵ 2 / 2 изменится на величину 
й{Мѵ 2 ! 2). Потенциальная энергия 
изменится на величину с1(М@ г г). 
Ускорение силы тяжести § г при 
этом не является величиной по¬ 
стоянной. 

Изменение кинетической энер¬ 
гии равно изменению потенциаль¬ 
ной энергии, поскольку двигатель 
ракеты не работает: 

Так как масса М остается по¬ 
стоянной, то 

■у— 57 =сопзі. 

Ускорение силы тяжести изменяется обратно пропорционально 
квадрату расстояния до центра Земли: 

№ 

&г О » 

г- 

где к 2 — константа поля тяготения [см. формулу (2.2)]. 

Таким образом, 

- - & № 

— --— =СОП5І 

2 г 

Полученное выражение, называемое интегралом энергии, пока¬ 
зывает, что скорость полета будет зависеть только от расстояния г 
данной уточки траектории от центра Земли. Значение достоянной 
в правой части этого выражения характеризует энергетический уро¬ 
вень траектории и определяется начальными условиями движения. 



Фиг. 8. 11. К выводу уравнения дви¬ 
жения ракеты в полярной системе 
координат. 
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В начальной точке траектории при г=г 0 ѵ = ѵ 0 . Отсюда 

у”- & __ ѵі к”- 
2 г 2 г 0 


( 8 . 8 ) 


Но скорость 


йз _ у/~ йг 2 + Г 2 сіу 2 

йі ~~ (И 



и тогда вместо выражения (8. 8) получим 

1 / ’ 9 I о 2\ /о п\ 

— (г 2 + гѴ) -=--• (8.9) 

2 г 2 г 0 

Второе уравнение получим из условия, что момент количества 
движения ракеты относительно центра Земли является величиной 
постоянной: 

Мгѵ соз & = сопзі. (8.10) 

г 

Угол # показан на фиг. 8. 11 — он представляет собой угол на¬ 
клона траектории к местному горизонту; ѵ соз # — составляющая 
скорости, перпендикулярная радиусу. 

Из выражения (8. 10) следует, что 


гѵ соз & = г 0 ѵ о соз & 0 , 

где — угол наклона траектории в начальной точке. 
Но из фиг. 8.11 виднЬ, что 

а г 

соз & = —- , 
йз 


поэтому 


и 


<ч 

гѵ соз 0 - г— 
си 


гй<р 

(І8 



г 2 ? = Ѵ 0 Г 0 соз » 0 . 


( 8 . 11 ) 


Полученное уравнение называется интегралом площадей, по¬ 
скольку оно указывает на постоянство площади, описываемой ра¬ 
диусом-вектором за единицу времени. Площадь эта, очевидно, бу¬ 
дет равна г 2 ф/2. 

Если уравнения (8.9) и (8. 11) решать совместно и исключить 
из них время і, то получится зависимость г от ф, т. е. уравнение 
траектории ракеты. 


23 П41 
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Но 


Траектория полета 
Согласно уравнению (8.11) 

^0 г 0 с О8 9 0 

? =-а-‘ 

Г 2 


© 


сіу йу йг сіу • 

йі йг йі йг 


Учитывая это, получим 


йг Ѵ 0 Г п С05 8 0 


или 


где 


йу г 2 

• йг с 
йу г 2 

С = Ѵ п Г п СО$Ь„. 


Подставим это выражение для г и выражение для <р, получае¬ 
мое из (8.11), в уравнение (8.9), тогда 


Отсюда 


/ йг \ 2 с 2 , с 2 2* 2 , Ш 

Ы 7Г+-?— 


йг 


йу г 2 


+ |/' г ’о 


2 * 2 с 2 , 2* 2 

I 


Го 


Г) 

Г ы 


или 


а 


сІу= + 


(т) 


У 


2*2 С 2 > 2*2 


В подкоренном выражении прибавим и вычтем постоянную 
величину к А /с 2 , введем также величину — к 2 )с под знак диффе¬ 
ренциала в числителе и после этого получим 


Лр = + 


(т-т) 


/ / , 2*! , /С *2 \ 2 

V Г°“ Ѵ + * 2 Мг ~ С ) 


Интегрирование последнего выражения дает 

с № 
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откуда и получается искомое уравнение траектории 

& 


г= 


і+ 




у '5- 


9*2 Ь4 

+ —|соз( ? - ?0 ) 


( 8 . 12 ) 


Го 


С2 


Постоянная интегрирования ф 0 зависит от начала отсчета угла <р 
(см. фиг. 8. 11). 

Введем следующие обозначения: 


С 2 ѴІГІ С0 3 2 




к 2 


(8.13) 


е= 


к 2 




а 2* 2 I 

Го с 2 


или 




1 


2г;^Го соз 2 $ 0 ] соз2 » 0 


№ ' Л4 

В итоге уравнение траектории полета (8. 12) примет вид 


(8. 14) 


г—-^-. (8. 15 

1 + С08 (<р — <р 0 ) 

Проанализируем полученное выражение. 

Из курса аналитической геометрии известно, что уравнение 
(8. 15) есть уравнение кривой второго порядка в полярной системе 
координат с полюсом в одном из фокусов кривой* Коэффициент е 
является эксцентриситетом кривой. При е<1 уравнение (8.15) пред¬ 
ставляет собой уравнение эллипса, при е> 1 — уравнение гипербо¬ 
лы и, наконец, при е=1 —уравнение параболы. 

Не следует смешивать параболу, даваемую уравнением (8. 15) 
при е=1, с полученной ранее для тела, свободно брошенного и дви¬ 
жущегося в поле земного тяготения с постоянным по абсолютной 
величине и направлению вектором ускорения силы тяжести. 

Положим сначала е = 0. Уравнение (8. 15) примет вид 

г=р = сопзі. 

В этом случае тело совершает движение по окружности. 

Из (8. 14) получим 

*2 = іі ( 1±1 /ГХ).. 

° Го \ У С052Ѵ 

Нетрудно видеть, что скорость ѵ 0 > определяемая последней фор¬ 
мулой, имеет вещественное значение только в том случае, если 


23 * 
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соз 2 '0'о=1 и , Ѳ'о = 0. Это означает, что движение тела по окружности 
возможно лишь при условии, что направление вектора начальной 
скорости параллельно горизонту. 

Для скорости полета получается выражение 


Ѣ ~ /Г 0 Ѵк »' 


Это уже знакомое нам из гл. II выражение для первой космиче¬ 
ской, или круговой, скорости. При численное значение для 

первой космической скорости 


ѵ кр ^ 8000 м/сек. 
При значениях эксцентриситета 

0<е<1, 


как уже говорилось, движение происходит по эллипсу. Уравнение 
(8. 15) позволяет найти радиусы перигея г т и апогея г л этого 

эллипса: 


Отсюда большая полуось эллипса 


а == 


г к + г * = р 
2 1 — ^2 


(8.16) 


Покажем, что энергетический уровень эллиптической орбиты, 
определяемый выражением (8. 8), зависит только от величины боль¬ 
шой полуоси эллипса. Перепишем формулу (8. 14) в виде 


V 


Г 2ѵ§г§соз2&0 

/ 1 -|- 


Ѵг 


№ 



откуда, учитывая (8.13) и (8.16), получим 

4 _ &2 _ (#2 — 1 ) _ Ь 2 

2 го 2р 2 а 


(8. 17) 


(8. 18) 


С увеличением а энергетический уровень орбиты повышается 
(уменьшается его отрицательное значение) . С другой стороны, по¬ 
нижение энергетического уровня орбиты всегда сопровождается 
уменьшением большой полуоси эллипса (см. гл. II, стр. 88). 

Найдем величину периода обращения Т для эллиптической орби¬ 
ты. Площадь, которую опишет радиус-вектор при движении на 
орбите за время і, составит, как это следует из (8. И), 

' ' ' ‘ ' * гЦ 
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За время полного оборота Т радиус-вектор опишет всю площадь 
эллипса, равную жаЬ, где Ь — малая полуось эллипса: 

Ь—аУ 1—е 2 . 

Таким образом, 

— Т= ка 2 У\-е 2 , 

2 

откуда период обращения 

у,_ 2 па 2 У 1— е 2 

с 


Значение постоянной площадей эллипса можно определить из 
соотношения (8. 13): 

с— к Ур. 

Следовательно, учитывая (8.16), получим окончательно 

гу, 2іс / 1— е 2 27і -тг 

Т=— оу Л/ - =—а 2 . 

кур к 


Мы получили формулу (2. 5), которой пользовались в гл. II для 
определения периода обращения искусственных спутников Земли. 

Выясним теперь, при каких условиях эксцентриситет е окажется 
больше единицы. 

Из выражения (8. 17) можно без труда установить, что незави^ 
симо от угла наклона вектора начальной скорости Фо при 


величина 

При 



к 

УК 





Щ=Ѵ2 


к 

/Го 


е=\ и движение происходит по параболе, а при 


ѵ 0 >У 

У Г о 


когда е^>1, траекторией движения будет гипербола. 
Скорость 


ѵ 


пар 



к 

УК 



кр 


называют параболической скоростью , или второй космической ско¬ 
ростью. Это та минимальная начальная скорость, которая необхо¬ 
дима для преодоления поля тяготения, когда тело, обладающее та- 
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кой скоростью, удаляется на сколь угодно большое расстояние от 
притягивающего центра. 

Полагая Го«і?, получим для второй космической скорости сле¬ 
дующее численное значение. 

т; пар ^11 ЗХ) м/сек . 

На фиг. 8. 12 показано изменение вида траектории полета тела 
в зависимости от скорости при неизменном угле бросания д 0 =30°. 

При малой скорости брошенное под углом до к горизонту тело, 
описав дугу эллипса, возвращается на Землю. По мере увеличения 

начальной скорости даль¬ 
ность полета возрастает. 
Увеличивается также и дуга, 
описываемая летящим те¬ 
лом. 

При скорости Уо = ^пар 
траектория получает вид па¬ 
раболы. Тело, брошенное с 
ЗеМЛИ СО СКОрОСТЬЮ ^о^^пар» 
на Землю не возвращается. 

Для баллистических ра¬ 
кет дальнего действия, зна¬ 
чительная часть траектории 
которых проходит за преде¬ 
лами атмосферы, имеется 
возможность непосредствен¬ 
ного приложения эллиптиче¬ 
ской теории к расчету пара¬ 
метров движения. 

До некоторой высоты, по¬ 
ка влияние аэродинамиче¬ 
ских сил еще существенно, 
расчет траектории ведется 
описанным выше методом 
численного интегрирования. 
С того момента, когда можно 
пренебречь аэродинамическими силами, расчет ведется по форму¬ 
лам эллиптической теории. Таким образом, имеется возможность 
получить для всей траектории полную картину изменения коорди¬ 
нат, скоростей и ускорений в зависимости от времени полета. 

На фиг. 8. 13 показаны графики скорости и тангенциального 
ускорения баллистической ракеты для всей траектории полета. 

Скорость возрастает до момента выключения двигателя. После 
выключения скорость падает, поскольку ракета по инерции наби¬ 
рает высоту. После прохождения ракетой вершины траектории ско¬ 
рость снова начинает возрастать. В дальнейшем под действием 
силы сопротивления воздуха скорость уменьшается. 



Фиг. 8. 12. Траектории полета тела в зави¬ 
симости от скорости бросания при до=30°. 
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Ускорение вначале нарастает по закону активного участка, по¬ 
казанному на фиг. 8. 7. При переходе двигателя на конечную сту¬ 
пень ускорение скачком уменьшается. Затем при полном выключе¬ 
нии двигателя ускорение становится отрицательным. Оно, очевид¬ 
но, равняется —^ зіп д. Далее тангенциальное ускорение изменяется 
вследствие изменения Ф и §. В вершине траектории оно обращается 
в нуль. На нисходящем участке траектории сила земного притяже- 



Фиг. 8. 13. Скорость и тангенциальное ускорение баллистиче¬ 
ской ракеты на траектории. 


ния ускоряет движение ракеты. При входе в верхние слои атмосфе¬ 
ры начинается торможение ракеты вследствие сопротивления атмо¬ 
сферы. В самом конце траектории скорость ракеты заметно падает 
и сила лобового сопротивления уменьшается. Ускорение по абсо¬ 
лютной величине при этом также уменьшается. 

С увеличением дальности баллистических ракет все более суще¬ 
ственное значение для расчета траектории приобретает суточное 
вращение Земли. В этом случае при составлении уравнений движе¬ 
ния в стартовой системе координат необходимо учитывать кориоли¬ 
сово ускорение, обусловленное переносным вращением Земли. 

Переход к абсолютному движению, рассчитываемому на основе 
формул эллиптической теории, осуществляется в результате вектор¬ 
ного суммирования относительной скорости, полученной в резуль¬ 
тате численного интегрирования уравнений движения в стартовой 
системе координат и переносной скорости в данной точке траекто¬ 
рии, принимаемой за начальную точку эллиптического участка. 
Составляющая переносной скорости направлена с запада на восток 
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перпендикулярно плоскости меридиана, проходящего через данную 
точку, она равна 

' Ѵ е = Г А ( * з С05 <Р Л , 

где г А и ср л — соответственно радиус и географическая ши¬ 

рота начальной точки эллиптического участка 
траектории; 

ш 3 = 7,2921 • 10~ 5 — -угловая скорость суточного вращения Земли. 

сек 

В результате вектор абсолютной скорости в начале эллиптиче¬ 
ского участка будет несколько отличаться как по величине, так и по 
направлению от вектора относительной скорости в стартовой систе¬ 
ме координат. Изменение модуля скорости за счет вращения Земли 
при переходе к абсолютному движению можно приближенно оце¬ 
нить по формуле 


ЬѴ^Г А <й 3 С0$1, 

где /—наклонение плоскости траектории к экватору Земли. 

В дальнейшем, после расчета эллиптического участка в абсо¬ 
лютной системе координат, следует учесть, что за время полета на 
этом участке і эл Земля поворачивается с запада на восток, на угол 
соз^эл и конечная точка эллиптического участка по отношению 
к Земле будет дополнительно смещена по параллели в западном 
направлении на величину 

*С®** ЭЛ СОЗ ср с , 


где г с и ср с — радиус и географическая широта конечной точки 
эллиптического участка. 

Атмосферный участок нисходящей ветви траектории, так же как 
и активный участок, рассчитывается численным интегрированием 
уравнений движения в относительной системе координат, связанной 
с Землей, после аналогичного перехода на этот раз от абсолютного 
к относительному движению. 

Так, при расчете траекторий баллистических ракет учитывается 
влияние вращения Земли. 

Дальность полета 

При небольших скоростях дальность полета тела, брошенного 

с Земли под углом Ѳо к горизонту, определяется по элементарной 

формуле, получающейся из выражений, приведенных на стр. 351: 
■* 

ѵ о 

1=— зіп 2Ѳ 0 . 

Максимальная дальность имеет место при 6о = 45°. Этот результат 
хорошо известен. 
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Сложнее обстоит дело при больших скоростях бросания. 

В этом случае целесообразно выделить эллиптический участок 
траектории, начало А и конец С которого расположены на одной 
высоте (фиг. 8. 14), и характеризовать дальность, отвечающую это¬ 


му участку, центральным углом 2(3 
диусами, проходящими через точки 
траектории достаточно опреде¬ 
лить половину этого угла—угол р 
(от точки А до точки В на траек¬ 
тории) . 

Вернемся к уравнению траек¬ 
тории (8. 15): 


1 + е соз (<р — <рс) 

Полярный угол, отвечающий мак¬ 
симальному значению радиуса г«, 
будем обозначать <р а . Очевидно, 



т. е. 

Значит, 

?о=<Р« = те 


образованным полярными ра- 
А и С. Вследствие симметрии 

в 



Фиг. 8. 14. К определению дальности 
полета баллистической ракеты. 


и уравнение (8. 15) можно переписать в виде 


г= 


_ Р 

1 — е соз ( ?а — ср) 


(8.19) 


Если отсчет углов ср вести от радиуса начальной точки А (см. 
фиг. 8. 14), то при ф = 0 имеем 

г=г 0 . 


и уравнение (8.19) дает 

соз р — —— ^ 1 — 



Для того чтобы иметь возможность судить о той четверти, 
в которой расположен угол р, найдем также 


5ІП [3= і ]/і — СОЗ 2 $ =± — 

е 

На основании соотношения (8.18) 



е 2 — 1 = 


Ч Р 
к 2 



р 

г 


2 


2 * 

О 
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поэтому 


зі„р=4-^т/ 

ѵ — е у & % 


Используя выражение (8.13), получим 


соз р=—11 

е 


ѵ 2 0 г О 

Л2 


СО3 2 & 0 V 


ЗІП р = — зіп 9 0 соз & 0 . 
е а 


В правой части второго соотношения сохраняется знак плюс, 
поскольку знаки углов до и (5 всегда совпадают. 

Таким образом, 



ѵ о г о 

—“ЗІП^оСОЗ^о 

к* 


1 


УрГо 

№ 


СОЗ 2 8 0 


или 


*вр- 


Ѵ\ 


V 


18 *( 


кр 


Ѵс 


1 — 


V 


+ і&*0 


кр 


( 8 . 20 ) 


где у К р—круговая скорость на данной начальной высоте. 

Если это выражение продифференцировать по і^до и прирав¬ 
нять производную нулю, то без особого труда можно найти тот угол 
бросания до, при котором величина р будет максимальна при за¬ 
данной скорости ѵ 0 : 



При малой скорости ѵ 0 

Іё&о—І. 


( 8 . 21 ) 


Этот результат был уже указан выше: для получения макси¬ 
мальной дальности бросания вектор начальной скорости должен 
составлять с горизонтом угол в 45°. 

При ѵ 0 =±ѵ кр , как отмечалось, і&до=0 и до=0. Этот случай соот¬ 
ветствует постоянному вращению тела вокруг Земли с первой кос¬ 
мической скоростью. 

На фиг. 8. 15 показан график зависимости оптимального угла 
бросания от отношения ^оЛ>кр. Из графика видно, что оптимальный 




3. Полет за пределами атмосферы 


363 


угол с ростом скорости бросания уменьшается. При скоростях по¬ 
рядка 2000 м/сек угол Фо мало отличается от 45° (он равен пример¬ 
но 44°). При больших скоростях он уменьшается все более и более 
заметно. 


При 


оптимальном угле & 0 





( 8 . 22 ) 


Если квадрат отношения Ѵо/ѵ кѵ мал по сравнению с единицей. 


то можно получить 



При т; 0 =2000 м/сек , например. 



16 * 


Дальность полета, измеряемая 
по дуге Л"С" (см. фиг. 8.14), равна 



6400=400 км . 



Фиг. 8. 15. Зависимость опти¬ 
мального угла бросания Ф 0 от 
начальной скорости ѵ 0 (ѵ кр — 
круговая скорость). 


Приведенный расчет дальности применим для участка траекто¬ 
рии, лежащего выше плотных слоев атмосферы (участок АВС на 
фиг. 8.14). Действительная дальность будет несколько больше за 
счет отрезков траектории А'А и СС '. Первый из них А'А опреде¬ 
ляется, как уже говорилось, программой изменения угла тангажа 
на активном участке траектории. Участок СС' может рассматри¬ 
ваться по своей форме как продолжение основной эллиптической 
кривой. Форма траектории на большей части этого участка не мо¬ 
жет заметно отличаться от эллипса. Заметно лишь меняется ско¬ 
рость ракеты из-за сопротивления воздуха, а следовательно, и вре¬ 
мя полета. Погрешность в определении дальности от замены уча¬ 
стка СС' дугой эллиптической траектории невелика, потому что сам 
участок СС' мал по сравнению с полной дальностью. Таким обра¬ 
зом, дополнительная дальность на участке СС' может быть прибли¬ 
женно рассчитана по формулам (8.13), (8. 14) и (8. 15). 

Наличие участка СС' влияет на угол оптимального угла броса¬ 
ния Фо- Условие максимальной дальности от точки А до С' будет 
отличным от условия (8. 21), составленного для максимальной даль¬ 
ности от А до С. Вследствие разности высот точек А и С' оптималь¬ 
ный угол Фо на самом деле оказывается несколько меньше опреде- 
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ляемого по формуле (8.21). Так, например, для дальней баллисти¬ 
ческой ракеты, имеющей в конце активного участка скорость 
1500 місек, оптимальный угол бросания до, подсчитанный по фор¬ 
муле (8.21), оказывается равным 44°30'. Если же учесть наличие 
участка СС', то оптимальный угол, обеспечивающий максимум 
дальности А"С', должен равняться примерно 42°. 

4. НАГРУЗКИ, ДЕЙСТВУЮЩИЕ НА ОСНОВНЫЕ ЭЛЕМЕНТЫ 
КОНСТРУКЦИИ РАКЕТЫ В ПОЛЕТЕ 

Осевые нагрузки на активном участке 

В гл. VII при рассмотрении сил и моментов, действующих на 
ракету в полете, не ставился вопрос о том, какие нагрузки воспри¬ 
нимают отдельные узлы ракеты. Речь шла о ракете как жестком 
целом, а равнодействующие силы и моменты определялись так, 
чтобы можно было произвести только баллистические расчеты 
и найти законы движения ракеты. 

Однако при оценке прочности конструкции необходимо знать не 
только равнодействующие внешних сил, но и законы распределения 
нагрузок по конструкции, чтобы можно было определить внутрен¬ 
ние силы и напряжения в основных несущих элементах конструкции. 

Остановимся сначала на наиболее простом вопросе возникнове¬ 
ния осевых внутренних сил в ракете на активном участке. 

Положим, что баллистическая ракета дальнего действия имеет 
конструктивную схему с несущим корпусом и подвесными баками 
(фиг. 8. 16). 

Определим осевую сжимающую силу V*, возникающую в произ¬ 
вольном поперечном сечении несущего корпуса в некоторый момент 
времени. При рассмотрении условий равновесия передней части 
ракеты получаем 

№ х = (О г .ч “Ь С? п . о ~Ь Оп.б "і~ Окорп (о) ? "4" 


+ (^г.ч + Ді.о + ^п.б + ^корп (о) /г* 

где М г ч , іИ п . 0 , М иЛ , М корп (/) — массы головной части, приборного 

отсека, переднего бака (вместе с 
содержимым) и части корпуса до 
рассматриваемого сечения; 

Ог.ч, О и . о, Оп.б, (Зкорп (0 — веса тех же частей на данной вы¬ 
соте полета; 

/?(,) — осевая составляющая аэродинами¬ 
ческих сил, действующих на боко¬ 
вую поверхность рассматриваемой 
части ракеты; 
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^x = 


/ х — проекция полного ускорения на про¬ 
дольную ось ракеты: 

Р ^упр Р 


м 


ён $1П <р, 


здесь /? — осевая аэродинамическая сила. 



Головная часть 
■^Приборный отсен 

Передний бон 
Линия горизонта 


Фиг. 8. 16. К определению осевой силы в корпусе ракеты с подвес 

ными баками. 


В полученное выражение для Ы х не входит вес и масса заднего 
топливного бака вместе с его содержимым, поскольку он крепится 
к заднему опорному шпангоуту корпуса. 

Выражение для силы Ы х приводится к виду 


М *—/?(*•) + ( 0 ГЧ + О п , 0 + О пб + О корп ( 0 ) 


^0 


где О г ч , С? п 0 , О п б и О корп (і) — веса головной части, приборного отсека, 

переднего бака и части корпуса (на 
Земле); 


ён и ёо~У ско Р ение СИЛЬІ земного тяготения со¬ 
ответственно на высоте А и на уровне 
Земли. 
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Величина 


п, 


/г+^/гЗІпер 

^0 


(8. 23) 


носит название коэффициента осевой перегрузки или просто осевой 
перегрузки. Она показывает, во сколько раз осевая составляющая 
кажущегося веса конструкции в данный момент больше действи¬ 
тельного веса в условиях на земной поверхности. На старте при 
/*=0 и ф = 90° п х =- 1. В условиях свободного полета ракеты с нера- 



Фиг. 8. 17. Закон изменения осевой перегрузки 
ракеты Ѵ-2 на траектории. 


ботающим двигателем за пределами атмосферы /* = — ^лзіпф и не- 
регрузка п х = 0. 

На фиг. 8. 17 показан закон изменения осевой перегрузки раке¬ 
ты Ѵ-2 на активном участке траектории. 

По аналогии с выражением (8.23) можно написать формулу 
и для поперечной перегрузки при наличии поперечной составляю¬ 
щей кажущегося ускорения 


п 


у 


Уу + 8 н С08 <р 

8о 


(8. 24) 


Этим выражением мы воспользуемся в дальнейшем. 
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Согласно принятому обозначению (8.23) можно написать 

^лг = ^(0 + (^г.ч+^п.о+^п.6+^корп (О)Лг (8* 25) 

Сила V* является сложной функцией времени і и определяется 
законами изменения величин, входящих в выражение (8.25). Так, 
из предыдущего изложения уже известно, что сила лобового аэро¬ 
динамического сопротивления X на активном участке вначале воз¬ 
растает, а затем падает практически до нуля. Примерно также бу- 



Фиг. 8. 18. Закон изменения осевой сжимающей силы 
в силовом корпусе ракеты Ѵ-2 на траектории. 

дет изменяться и осевая аэродинамическая сила /? ( і). Веса О г . ч , О п .о 
и С К0Р п ( і) остаются неизменными, а О п .б уменьшается в связи с рас¬ 
ходом топливного компонента. Перегрузка п х на активном участке 
возрастает. Зная законы изменения составляющих выражения 
(8. 25), можно без особого труда установить и закон изменения 
осевой сжимающей силы на траектории. На фиг. 8. 18 приведена 
зависимость силы Ы х для корпуса ракеты Ѵ-2 в переднем (/-/) 
и заднем (//-//) сечениях. Полученные кривые мало отличаются 
одна от другой, поскольку масса несущего корпуса сравнительно 
невелика. Сжимающая сила в сечении //-// достигает наибольшего 
значения в конце активного участка. В сечении /-/ максимум силы 
М х имеет место на 30-й секунде полета. 
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В случае, когда баки являются несущими, осевая сила Ы х в по¬ 
перечном сечении ракеты определяется точно так же. Однако в от¬ 
личие от предыдущего здесь необходимо принимать в расчет раз-* 



Фиг. 8. 19. К определению осевой силы в несущих баках баллистической ракеты. 


гружающую силу внутреннего давления, равную произведению дав¬ 
ления наддува в баке на площадь рассматриваемого поперечного 

сеченияОвн, где О ви — диаметр бака на его внутренней поверх¬ 
ности (фиг. 8.19). 

Таким образом, для переднего бака 

^хі — Я(1) ~Рі — #ВНІ + (0 Г . Ч + О п .о + ^и.б(') ) П ХУ 
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где 0 П ' б (/) — вес части конструкции несущего переднего бака до 
рассматриваемого сечения. 

Для заднего бака получим 

N ХІІ = #(0 ~~Р 2 —^вн 2 + (О г .ч + О п о + О пб + ^з.б (о) п х> 

где (? п б —вес несущего переднего бака, включая вес компонента, 
содержащегося в баке в данный момент; 

С/ зб (/)—-вес части конструкции несущего заднего бака до рас¬ 
сматриваемого сечения. 

В зависимости от величины давления наддува сила Ы х может 
оказаться не сжимающей, как это предполагалось, а растягиваю¬ 
щей. Например, в случае вытеснительной подачи топливных компо¬ 
нентов давление в баках велико. Оно, как известно, превышает ве¬ 
личину рабочего давления в камере сгорания. В этом случае ВеЛИ- 

тс п те о 

чины р х О вн{ и р 2 " 4 ~ оказываются большими и силы Ы х1 

и Ы х и заведомо будут растягивающими. 

При турбонасосной системе подачи давление наддува в баках 
невелико. Оно подбирается с таким расчетом, чтобы давление ком¬ 
понентов при входе в турбонасосный агрегат р вх было достаточным 
для обеспечения бескавитационной работы центробежных насосов. 
Давление компонента топлива на входе в насос р вхХ складывается 
из давления наддува в баке р х и давления столба жидкости высо¬ 
той Н х от зеркала жидкости в баке до сечения входа в насос 
(см. фиг. 8. 19). Осевая перегрузка оказывает непосредственное 
влияние на величину этого давления 

Р*хі=Рі + * 1 хЪН 1 , 

где у і — удельный вес данного компонента. 

В зависимости от потребной величины давления наддува в поле¬ 
те усилие Ы х может оказаться как сжимающим, так и растягиваю¬ 
щим. При этом возможны случаи, когда знак Ы х меняется на траек¬ 
тории. 

Очевидно, небольшое давление наддува в несущих баках оказы¬ 
вается выгодным для обеспечения несущей способности системы. 
При больших сжимающих усилиях возможна потеря устойчивости 
стенок сжатых баков. Давления р х и р 2 являются в этом смысле раз¬ 
гружающими факторами и небольшое их увеличение повышает за¬ 
пас устойчивости. При дальнейшем увеличении р\ и р 2 возникает 
опасность разрыва баков под внутренним давлением. 

24 1141 
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Осевые растягивающие усилия во время полета будет испыты¬ 
вать корпус хвостовой части ракеты. Из условия равновесия для 

хвостовой части такой ракеты, как 
Ѵ-2 (фиг. 8. 20), имеем, очевидно, 

М х = ““(^?х.0+^х.0^х + ^упр)» 

где О х о —вес хвостового обтекателя 
(без двигательной уста- 
! новки); 

/? х . 0 — осевая аэродинамическая 

сила, действующая на 
хвостовую часть; 



— осевая 


Фиг. 8. 20. К определению осевой 
силы в хвостовом обтекателе ра¬ 
кеты. 


сила сопротивле¬ 
ния рулей, находящихся 
в газовом потоке двига¬ 
теля. В случае, если бы 
рули крепились непосред¬ 
ственно к соплу двигате¬ 
ля, эта сила в выражении 
для отсутствовала бы. 


Поперечные нагрузки на активном участке 

На активном участке управляемого полета ракета испытывает 
не только действие осевых сжимающих сил, но воспринимает также 
и боковые нагрузки, приводящие к изгибу корпуса. Происходит это 
на атмосферном участке траектории при полете ракеты с углом ата¬ 
ки. Для баллистической ракеты наиболее опасным с этой точки зре¬ 
ния будет начало участка разворота, когда ракете задается по про¬ 
грамме переход от прямой вертикального подъема к наклонному 
участку выключения. Для зенитной ракеты наибольшие поперечные 
и боковые нагрузки возникают при маневре на большой скорости. 

Рассмотрим полет баллистической ракеты на участке выведения. 
Будем считать, что угловая скорость поворота ракеты по тангажу 
невелика и изменяется весьма медленно. В этом случае управляю¬ 
щее усилие Уупр, заставляющее ракету сохранять заданный угол 
атаки, определяется из условий равновесия без учета демпфирую¬ 
щих моментов и угловых ускорений ракеты. Приравнивая нулю сум¬ 
му моментов сил, действующих на ракету, относительно центра тя¬ 
жести (фиг. 8.21) получаем 



На фиг. 8. 21, кроме поперечной аэродинамической силы N. 
показаны также поперечная составляющая силы тяжести 
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Мён сов ф и поперечная сила инерции М/ у , где ]\ у —поперечное 
ускорение ракеты под действием сил Ы, У упр и со? ф: 


^упр —^лсозу м 


— (і ---)-^созср. ( 8 . 26 ) 


Рассмотрим ракету как балку, нагруженную поперечными 
силами. 



Фиг. 8.21. Возникновение поперечной перегрузки на участке 

выведения. 


Обозначим через д м кг/м поперечную аэродинамическую силу, 
приходящуюся на единицу длины балки. Закон изменения д ѵ 
вдоль оси ракеты определяется по результатам аэродинамиче¬ 
ских продувок. Величина д ГЯУ как и величина поперечной аэро¬ 
динамической силы, зависит от угла атаки и скоростного напора. 
Равнодействующая сил д А > равна поперечной силе N 

і 

О 

и приложена в центре давления. На фиг. 8.22 показан типичные 
закон распределения сил д А вдоль оси баллистической ракеты, 
снабженной стабилизаторами для некоторых моментов полета’ на 
активном участке. 


24 * 
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Рассмотрим далее массовые силы — инерции и веса. Обозначим 

через О кг/м вес единицы длины ракеты. Тогда интенсивность попе¬ 
речных массовых сил д м кг/м будет 

О . . О — Л+^лсозу 

Чм = —Уу+ — &созср-=Сг---. 

§0 ^0 ^0 

Учитывая обозначение (8. 24) для поперечной перегрузки, полу¬ 
чим 


Ям-=Оп у . 



Фиг. 8. 22. Распределение поперечной аэродинамической нагрузки для ракеты Ѵ-2 

в различные моменты полета. 

Так как поперечное ускорение / у определяется выражением 
(8. 26), то, очевидно, 



Законы изменения величин V, М, е и с на траектории известны. 
Поэтому поперечная перегрузка может быть определена как функ¬ 
ция времени для данной ракеты в условиях выведения по заданной 
программе тангажа. На фиг. 8. 23 показан график изменения попе¬ 
речной перегрузки для ракеты Ѵ-2. 

В итоге на участке выведения ракета нагружена системой попе¬ 
речных сил в виде двух распределенных нагрузок интенсивности 
и ц м . Кроме того, к ракете приложена сосредоточенная сила У упр . 
На фиг. 8.24 показана система распределенных сил и Ям Д ля 
баллистической ракеты Ѵ-2 на 50-й секунде активного участка. По¬ 
нятно, что эта картина во времени меняете^, поскольку изменяется 
угол атаки, скорость полета, а также и величина поперечной пере¬ 
грузки. 

В любой момент времени рассмотренная система сил удовлетво¬ 
ряет условиям равновесия. Поэтому можно построить обычными 
приемами эпюры изгибающих моментов по длине ракеты. Опреде¬ 
ляя численно сумму моментов сил, лежащих по одну сторону от 
произвольно взятого сечения с координатой х (см. фиг. 8.24), нахо¬ 
дим изгибающий момент в этом сечении. Так по точкам строится 
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эпюра изгибающих моментов. Для каждого момента времени будет 
своя эпюра. На фиг. 8. 25 показана эпюра изгибающего момента 
для ракеты Ѵ-2 на 50-й секунде активного участка. 



Фиг. 8. 23. Закон изменения поперечной перегрузки ракеты Ѵ-2 на актив¬ 
ном участке полета. 


Резкое изменение изгибающего момента в зоне стыка хвостового 
и топливного отсеков объясняется условиями крепления двигатель¬ 
ной установки. При поперечных нагрузках от массы двигателя через 
его раму на опорное кольцо передается сосредоточенный момент, 
приводящий к-скачку в эпюре изгибающих моментов. 


Поперечные нагрузки на атмосферном участке 

свободного полета 

На участке неуправляемого полета в безвоздушном пространстве 
баллистическая ракета совершает неопределенное вращательное 
движение относительно центра масс, как это было показано ранее 
на фиг. 8.2. При входе в плотные слои атмосферы под действием 
аэродинамических сил статически устойчивая ракета стабилизи¬ 
руется, принимая ориентацию по потоку. В процессе стабилизации 
корпус ракеты испытывает значительные поперечные нагрузки. За¬ 
дача определения этих нагрузок является более сложной, чем для 
рассмотренного выше случая поперечного нагружения ракеты в 
программном полете. 

На атмосферном участке свободного полета ракета находится 
под действием силы тяжести и аэродинамических сил, причем по¬ 
следние из-за большой скорости полета в несколько раз превышают 
силу веса. Вследствие того, что вначале ракета не имеет определен¬ 
ной угловой ориентации, неопределенными оказываются и аэроди¬ 
намические силы. В зависимости от начальных условий входа 
в атмосферу меняется как величина наибольших нагрузок, так 
и момент времени, отвечающий наибольшему нагружению. 
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50-й секунде полета. 
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В верхних слоях атмосферы скорость ракеты велика и полет про¬ 
исходит с большими углами атаки, но вследствие малой плотности 
атмосферы поперечные перегрузки малы. В нижних слоях атмосфе¬ 
ры скорость ракеты существенно меньше. Одновременно и углы ата¬ 
ки весьма малы. Однако в нижних слоях атмосферы плотность воз¬ 
духа возрастает, что определяет большую величину поперечных 
нагрузок. Существуют области высот, в которых поперечные пере¬ 
грузки достигают максимума. Для ракеты Ѵ-2 это имеет место на 
высотах порядка 20—30 км. 

Закон движения ракеты в описанных условиях может быть уста¬ 
новлен путем численного интегрирования уравнений движения при 
различных начальных условиях входа в атмосферу (вращение с не¬ 
которой угловой скоростью, вход в атмосферный участок при раз¬ 
личной ориентации в пространстве). В качестве исходных данных 
для такого расчета необходимо, очевидно, знать аэродинамические 
коэффициенты ракеты при любых больших углах атаки или, как 
говорят, иметь результаты круговых продувок модели на разных 
скоростях потока. При составлении уравнений движения ракета 
должна рассматриваться как свободное твердое тело. В результате 
серии подобных расчетов (при различных начальных условиях) 
устанавливаются области значений максимальных перегрузок и от¬ 
вечающие им интервалы времени полета на участке стабилизации. 

Анализ условий полета баллистических ракет дальнего действия, 
так же как и геофизических ракет, показывает, что наиболее трудно 
обеспечить прочность конструкции ракеты как раз на рассматрива¬ 
емом атмосферном участке свободного полета. 

Нагрузки на активном участке оказываются существенно мень¬ 
шими. Обеспечить достаточную прочность ракеты на всех участках 
траектории не всегда представляется возможным, так как это суще¬ 
ственно сказывается на общем весе конструкции. Именно вслед¬ 
ствие этого обстоятельства ракета Ѵ-2 оказалась перетяжеленной, 
так как ее корпус выполнен с расчетом на поперечные нагрузки 
атмосферного участка свободного полета, где происходит стабили¬ 
зация ракеты. 

Для ракет с отделяющейся головной частью расчет нагрузок на 
атмосферном участке свободного полета производится только для 
головной части. Достаточная прочность головной части достигается 
при сравнительно малом снижении весовых показателей всей раке¬ 
ты в целом. 


Краткие замечания по расчету на прочность 
основных несущих элементов баллистических ракет 

дальнего действия 

Расчет ракет на прочность имеет ту специфическую особенность, 
что в нем необходимо учитывать не только изменение действующих 
на нее нагрузок на траектории, но также и изменение температуры 
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элементов конструкции. В зависимости от скорости полета темпе¬ 
ратура потока вблизи поверхности ракеты меняется и может про¬ 
исходить нагрев корпуса. Температура конструктивных элементов 
ракеты зависит,от местной температуры потока и от условий тепло¬ 
вой изоляции, теплоизлучения и теплоотвода внутрь корпуса. Хоро¬ 
шая тепловая изоляция и повышенный теплоотвод внутрь корпуса 
снижают температуру конструкции. 


го 


10 


Расчет температуры несущих узлов ракеты относится к числу 
задач, решаемых в настоящее время весьма приближенно, посколь¬ 
ку недостаточно достовер¬ 
ны исходные данные — 
условия теплоотвода, кон¬ 
станты излучения и тепло¬ 
передачи. Задача услож¬ 
няется еще тем, что тепло¬ 
вой поток является неус¬ 
тановившимся. 

Результаты теоретиче¬ 
ского расчета температур 
элементов корпуса прове¬ 
ряют и дополняют ре¬ 
зультатами, получаемыми 
на летных испытаниях с 
помощью системы теле¬ 
метрического контроля 

(см. гл. X). На корпусе ракеты в ряде характерных точек устанав¬ 
ливаются проволочные датчики, сопротивление которых меняется 
с изменением температуры. Показания датчиков через радиоканал 
передаются на Землю. В результате исследовательских пусков ра¬ 
кет получаются уточненные данные, которые могут быть использо¬ 
ваны как в процессе дальнейшей отработки данной конструкции,, 
так и для уточнения исходных сведений при проектировании новых 
машин. 


’ ь кг/м* 
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Фиг. 8.26. Зависимость предела прочности и 
предела текучести алюминиевомагниевого 
сплава от температуры. 


Температура конструктивных элементов ракеты дальнего дей¬ 
ствия достигает в полете довольно высоких значений. Особенно вы¬ 
сокие температуры развиваются на атмосферном участке свободно¬ 
го полета. 

Механические характеристики материала с повышением темпе¬ 
ратуры снижаются. В качестве примера на фиг. 8. 26 показана зави¬ 
симость предела текучести и предела прочности алюминиевомагни¬ 
евого сплава от температуры. Уже при температуре порядка 
400° С этот сплав практически полностью теряет свои прочностные 
свойства. В меньшей степени от температуры зависят механические 
показатели сталей, особенно специальных легированных сталей. 

При расчете конструкции ракеты на прочность необходимо, оче¬ 
видно, исходить из «мгновенных» механических характеристик 
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материала, т. е. из характеристик, соответствующих температуре 
в данный момент. 

Наглядным примером, иллюстрирующим сказанное, является 
расчет на прочность несущего бака (фиг. 8.27) метеорологической 
ракеты. 



Фиг. 8. 27. К расчету на прочность несущего бака баллистической ракеты даль¬ 
него действия. 

Бак находится под действием внутреннего давления, которое 
меняется вдоль образующей по кусочно-линейному закону, показан¬ 
ному на фиг. 8.27, а. Над зеркалом жидкости давление постоянно 
и равно давлению наддува р Ниже уровня жидкости (на глубине Н) 
внутреннее давление равно 


где у — удельный вес топливного компонента; 
п х —осевая перегрузка. 

Извне на бак действует давление аэродинамических сил р а эр- 
Примерный закон изменения р а эр по длине бака показан на 
фиг. 8. 27, б. Внутреннее давление существенно больше внешнего. 
Поэтому в окружном направлении бак растягивается и возникаю¬ 
щее окружное напряжение, как известно из курса сопротивления 
материалов, равно 

(Твн —Гаэр) & 
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где О — диаметр, а 3 — толщина стенки бака. В поперечных сече¬ 
ниях бака возникает осевая сжимающая сила Ы Хі зависимость ко¬ 
торой от параметров движения ракеты рассматривалась выше. 
Соответствующее осевое напряжение будет 

* пйЬ ’ 

Таким образом, в стенке бака возникает двухосное напряженное 
состояние, показанное на фиг. 8. 27. 

По теории прочности максимальных касательных напряжений 


или 


°экв — ~ а 3 — а х 


( Рвн — Раэр) & . 

а * кв ~~ 


Если окажется, что нормальная сила Ы х будет не сжимающей, 
а растягивающей, то напряжение о х изменит знак. В этом случае 
наибольшее напряжение 0\ = аь а наименьшее стз = 0. Тогда 

__ _ ІРвп —Раэр) & 

а 9КВ — 3 (— — • 

Запас прочности 

Оу 

°9КВ 

где а 8 — предел текучести материала, зависящий от температуры. 
Примерный закон изменения температуры стенки по высоте бака 
для некоторого момента времени показан на фиг. 8. 27, в. 

Запас прочности п 8 зависит от момента времени и от располо¬ 
жения рассматриваемой точки по высоте бака. При этом нельзя за¬ 
ранее указать наиболее опасное сечение. В нижней части бака 
внутреннее давление наибольшее. Но здесь в результате интенсив¬ 
ного отвода тепла в жидкость температура стенки будет меньшей, 
практически равной температуре топливного компонента. Поэтому 
значение а 8 остается довольно высоким, соответствующим нормаль¬ 
ным температурным условиям. В верхней части бака давление 
существенно ниже, поэтому а эк в невелико. Однако здесь имеет место 
сильный нагрев стенки аэродинамическим потоком и соответствен¬ 
но снижение предела текучести. 

При проведении конструктивных расчетов наиболее опасные се¬ 
чения бака и наиболее опасные моменты времени его нагружения 
выявляются из рассмотрения ряда сечений по длине бака в различ¬ 
ные моменты времени полета. В зависимости от полученных резуль¬ 
татов расчета может быть назначена толщина стенки бака. 

Задачи, возникающие в связи с прочностью ракет, являются за¬ 
частую весьма своеобразными и трудно разрешимыми. Их подроб¬ 
ное рассмотрение выходит далеко за рамки настоящего курса. 
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ОСНОВНЫЕ ПРИНЦИПЫ СТАБИЛИЗАЦИИ, 
УПРАВЛЕНИЯ И НАВЕДЕНИЯ РАКЕТ 

I. СПОСОБЫ СТАБИЛИЗАЦИИ И УПРАВЛЕНИЯ РАКЕТОЙ 
Устойчивость и стабилизация 

Некоторое, наперед выбранное движение ракеты под действием 
предусмотренных заранее закономерных сил принято называть не¬ 
возмущенным движением ракеты. Так, например, невозмущенным 
будет движение баллистической ракеты под действием силы тяги 
и аэродинамических сил, рассчитываемых на основании известных 
нам законов. Движение зенитной ракеты при наведении на цель 
также должно рассматриваться как невозмущенное, если траекто¬ 
рия полета предопределяется заранее. 

Кроме закономерных сил, на ракету в полете могут действовать 
случайные внешние воздействия, такие, например, как порывы вет¬ 
ра, непредусмотренные изменения тяги двигателя и т. п. Под дей¬ 
ствием таких сил ракета будет совершать движение, которое назы¬ 
вают возмущенным движением. 

Предположим, что воздействие случайных сил невелико и воз¬ 
мущенное движение мало отличается от невозмущенного. Если при 
этом после прекращения действия возмущающих сил возмущенное 
движение ракеты будет возвращаться к невозмущенному, то это 
невозмущенное движение ракеты следует назвать устойчивым. 
Если же после прекращения действия внешнего возмущения движе¬ 
ние ракеты не приближается к невозмущенному, то такое движение 
будет неустойчивым (фиг. 9. 1) *. Понятие устойчивости и неустой¬ 
чивости движения применимо, естественно, не только к ракетам, но 
и вообще к движению всякого тела. 

Понятно, что в тех случаях, когда мы хотим управлять движе¬ 
нием, необходимо в первую очередь освободиться от нежелательно¬ 
го влияния случайных внешних возмущающих воздействий и тем 
самым обеспечить устойчивость движения. 


* В практике исследования устойчивости ракет движение условно считается 
устойчивым также и в том случае, если ракета после прекращения действия 
возмущения возвращается не к невозмущенному, а к некоторому другому, мало 
отличающемуся от него движению. 


1. Способы стабилизации и управления ракетой 


381 


В реальных условиях полета ракета подвержена непрерывному 
воздействию различных случайных возмущающих факторов. В этих 
условиях возмущенное движение ракеты во все время полета будет 
отличаться от исходного невозмущенного движения. Таким образом, 
в реальных условиях полета движение ракеты лишь приблизительно 
соответствует заданному. Ракета непрерывно совершает возмущен¬ 
ное движение, параметры которого колеблются около параметров 
устойчивого невозмущенного движения. Если отклонения от задан¬ 
ного движения невелики, то практически можно считать, что дви¬ 
жение ракеты устойчиво. 



Фиг. 9. 1. Устойчивое (а) и неустойчивое (б) движение ракеты. 


В связи со сказанным приведенное выше определение устойчи¬ 
вости движения может быть изменено. Под устойчивым движением 
можно понимать такое, параметры которого при действии на раке¬ 
ту возмущающих факторов изменяются в конечном итоге в преде¬ 
лах заданного допуска. Короче говоря, при устойчивом движении 
внешние случайные возмущения не вызывают сильных изменений 
в параметрах движения. 

Границы допускаемых изменений в законе движения ракеты 
определяются целым рядом соображений. Главными из них явля¬ 
ются требования точности наведения на цель и условия сохранения 
управляемости, поскольку при чрезмерно больших отклонениях от 
заданного закона движения система управления не всегда способ¬ 
на справиться со своей задачей. 

Нужно сказать, что движение, устойчивое по отношению к одним 
параметрам, может оказаться неустойчивым по отношению к дру¬ 
гим. Поэтому при рассмотрении устойчивости движения, особенно 
устойчивости по допускаемым отклонениям, следует оговаривать, 
о каких типах движения идет речь. Так, движение ракеты опреде¬ 
ляется законом движения ее центра тяжести и угловыми перемеще¬ 
ниями всей ракеты как жесткого целого относительно центра тяже¬ 
сти. 
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Понятие устойчивости и неустойчивости в смысле угловых пере* 
мещений заменяется обычно понятием угловой стабилизации и де¬ 
стабилизации ракеты. Если получившая угловое отклонение ракета 
после прекращения возмущающего воздействия возвращается к не¬ 
возмущенному положению, то ракета называется стабилизирован¬ 
ной. Если этого не происходит, то ракета называется дестабилизи¬ 
рованной. 

Во многих случаях вопросы угловой стабилизации могут быть 
рассмотрены независимо от устойчивости движения центра тяжести 
ракеты. Ракета может оказаться нестабилизированной, а отклоне¬ 
ния в законе движения ее центра тяжести могут и не выйти за пре¬ 
делы допустимых, например, при свободном полете за пределами 
атмосферы. 

Особенности возмущенного движения и стабилизация 

неуправляемых ракет 

В гл. VII уже говорилось о стабилизирующем аэродинамическом 
моменте и об аэродинамической стабилизации. Если при приведе¬ 
нии всех аэродинамических сил к центру тяжести ракеты статиче¬ 
ский момент направлен в сторону уменьшения угла атаки, то раке¬ 
та называется статически устойчивой. Если же момент направлен 
в обратную сторону, ракета будет статически неустойчивой *. 

Там же, в гл. VII, было введено понятие центра давления как 
точки пересечения равнодействующей аэродинамических сил с осью 
ракеты. В том случае, когда центр давления находится сзади центра 
тяжести, ракета статически устойчива. Если центр давления распо¬ 
лагается впереди центра тяжести, ракета статически неустойчива. 

Отношение расстояния от центра давления до центра тяжести 
к длине ракеты называется запасом статической устойчивости. 

При положительном запасе устойчивости ракета, получившая 
угловое отклонение, поворачивается аэродинамическими силами 
в исходное положение. Когда угол атаки станет равным нулю, обра¬ 
тится в нуль и восстанавливающий момент. Но так как ракета со¬ 
храняет угловую скорость, движение будет продолжаться в обрат¬ 
ном направлении, появится угол атаки обратного знака и возникнут 
угловые колебания ракеты. Вследствие наличия демпфирующих, 
моментов колебания будут затухающими (фиг. 9.2). 

Колебания такого рода носят название короткопериодических.. 
Их частота зависит от запаса статической устойчивости и момента 
инерции ракеты. Чем больше запас устойчивости и меньше момент 
инерции, тем выше частота этих колебаний. 

* Часто применяющееся в самолетостроении выражение «статическая устойч 
чивость» эквивалентно понятию «аэродинамическая стабилизация». Под статичен 
кой устойчивостью обычно понимается устойчивость без вмешательства управ¬ 
ляющих органов, а под динамической — устойчивость движения, обеспеченная 
введением системы управления, причем безразлично какой — автоматической, 
ши неавтоматической. 
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Однако чрезмерное увеличение "запаса статической устойчиво¬ 
сти может дать и отрицательные результаты. Управляемую ракету 
слишком большой запас устойчивости делает непослушной. Не* 
управляемые ракеты при большом запасе устойчивости, как уви¬ 
дим ниже, могут давать большое рассеивание. 



Фиг. 9. 2. Затухание короткопериодических колебаний. 


Описанные короткопериодические угловые колебания могут про¬ 
исходить, как легко понять, относительно двух поперечных 
осей. 

Ракете, в особенности крылатой, свойственно также наличие 
так называемых длиннопериодических, или фугоидных, колебаний. 
Их возникновение удобнее всего объяснить, рассматривая горизон¬ 
тальный равномерный полет самолета-снаряда, тяга двигателя ко¬ 
торого в среднем уравновешивается силой лобового сопротивления 
при неизменном угле атаки. 

Предположим, что по какой-то причине сила тяги кратковре¬ 
менно увеличилась. При этом возрастает скорость полета и увели¬ 
чивается подъемная сила, которая становится больше силы веса. 



Фиг. 9.3. Фугоидные, или длиннопериодические, колебания самолета-сна¬ 
ряда. 


Самолет-снаряд начинает подниматься и вследствие этого теряет 
скорость. Наступает момент, когда подъемная сила снова становит¬ 
ся равной силе веса, но самолет, обладающий вертикальной ско¬ 
ростью, по инерции продолжает подъем. Дальнейший подъем будет 
связан с уменьшением подъемной силы. Самолет станет опускаться. 
Так возникают фугоидные колебания. Траектория самолета при 
этом показана на фиг. 9. 3. 

Фугоидные колебания имеют большой период, который даже 
может превышать время полета на активном участке. Величина 
подъемной силы у баллистических ракет сравнительно невелика. 
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поэтому фугоидные колебания для основных типов ракет во вни¬ 
мание не принимаются. 

Различные виды колебаний ракеты не являются независимыми. 
При поперечных угловых колебаниях вследствие периодического 
возникновения подъемной силы появляется поперечное колебание 
центра тяжести около невозмущенной траектории. 

Если ракета движется с углом атаки, то при возникновении угла 
рысканья ракета получает крен. Это хорошо видно из фиг. 9. 4, где 
показана ракета, получившая отклонение по курсу — угол ф. Пра¬ 
вый стабилизатор получает добавочную скорость, подъемная сила 
на нем возрастает, в то время как на левом она уменьшается. Воз- 



Фиг. 9.4. Появление крена при отклонении ракеты по 

курсу. 


никает момент, поворачивающий ракету относительно продольной 
оси, и появляется крен ракеты. 

Колебания ракеты относительно различных осей могут оказать¬ 
ся связанными благодаря гироскопическому воздействию вращаю¬ 
щихся на борту ракеты масс, например турбины ТНА. 

Задача стабилизации заключается в том, чтобы все колебания 
описанного типа были ограниченными по своей амплитуде и по воз¬ 
можности быстро затухающими. 

При наиболее простой статической стабилизации достаточно 
полно исключается влияние на полет ракеты кратковременных слу¬ 
чайных возмущающих воздействий, но остается влияние постоянно 
действующих случайных факторов, которые нельзя предусмотреть 
заранее. К числу их относятся прежде всего технологические по¬ 
грешности. 

Ракета не может быть изготовлена абсолютно точно. Двигатель 
ракеты всегда обладает некоторым эксцентриситетом, и сила тяги 
не проходит через центр тяжести ракеты. За счет этого возникает 
момент, поворачивающий ракету в сторону. Внешние обводы раке¬ 
ты также не могут быть выполнены идеально, поэтому некоторым 
эксцентриситетом обладают и аэродинамические силы. Сами ста¬ 
билизаторы, предназначенные для обеспечения устойчивости дви¬ 
жения, всегда имеют погрешности исполнения. Все эти факторы 
приводят к уводу ракеты от заданной траектории. 

Кроме того, аэродинамическая стабилизация не может дать 
эффекта при полете за пределами атмосферы. 
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Имеется другая возможность обеспечить устойчивость движения 
неуправляемой ракеты. Она заключается в сообщении ракете бы¬ 
строго вращения относительно продольной оси. Такой способ, как 
известно, широко применяется для стабилизации артиллерийских 
снарядов. При этом ракета сохраняет направление своей оси бла¬ 
годаря гироскопическому эффекту. 

Способ стабилизации вращением применяется, например, для 
небольших пороховых ракет. Такие ракеты, как мы уже знаем, но¬ 
сят название турбореактивных снарядов (сокращенно ТРС). Боль¬ 
шие ракеты таким способом не могут быть стабилизированы. При 
быстром вращении трудно обеспечить необходимую прочность 
большой ракеты, не говоря уже о том, что ее трудно сделать управ¬ 
ляемой. 

Более совершенным, но, правда, неизмеримо более сложным ме¬ 
тодом, чем два описанных, является установка на ракете автомата 
стабилизации, обеспечивающего одновременно движение ракеты по 
заданной траектории. 


Стабилизация при помощи автомата 

Впервые автоматы стабилизации были созданы для обеспечения 
неизменного курса движения морских торпед. В дальнейшем с раз¬ 
витием авиации и возникновением необходимости автоматического 
пилотирования самолетов были созданы автопилоты, основные 
принципы которых во время второй мировой войны были перенесе¬ 
ны на автоматы стабилизации ракет и самолетов-снарядов. 

Общий принцип работы подобных автоматов проще всего 
уяснить на примере простейшего автомата курса для самолета 
(фиг. 9. 5). 

Исполнительным органом простейшего автомата курса является 
цилиндр с подвижным поршнем, при помощи которого поворачи¬ 
вается руль самолета. Давление по обе стороны от поршня в цилин¬ 
дре регулируется распределительным золотником, который передви¬ 
гается чувствительной мембраной. Для того чтобы подать масло 
в правую или левую полости цилиндра, золотник необходимо пере¬ 
двинуть соответственно вправо или влево. Перемещение регулирую¬ 
щего золотника не требует заметного усилия, поэтому тонкая чув¬ 
ствительная мембрана оказывается в состоянии управлять поворо¬ 
том руля. 

Давление в обе полости мембранной коробки поступает из пнев¬ 
матической сети самолета через отверстия, перекрытые наполовину 
заслонками. Заслонками служит скоба, жестко скрепленная с гиро¬ 
скопом и потому остающаяся неподвижной при повороте самолета. 
При следовании по курсу оба отверстия перекрыты одинаково 
и давление в обеих полостях мембранной коробки одинаково. Руль 
находится в нейтральном положении. 

25 Ц41 



386 Гл. IX. Основные принципы стабилизации , управления и наведения ракет 


Предположим теперь, что самолет по какой-либо причине начал 
уклоняться от установленного курса, например влево. Отверстие А 
при этом начинает закрываться, а отверстие В откроется. Давление 
в правой полости мембранной коробки повысится, и шток золотни¬ 
ка сместится влево. Это повлечет за собой поступление масла в пе¬ 
реднюю полость исполнительного механизма (рулевой машины). 
Руль повернется при этом против часовой стрелки и самолет начнет 
поворачиваться вправо, т. е. возвращаться на курс. 



Казалось бы, что описанный автомат полностью решает задачу 
курсовой стабилизации. Однако эта система обладает принципиаль¬ 
ным недостатком. 

Посмотрим, как будет происходить движение самолета дальше. 

Когда самолет примет нужное направление, заслонки, мембра¬ 
на и золотник займут нейтральное положение, но поршень исполни¬ 
тельного механизма и руль останутся в прежнем положении, а сле¬ 
довательно, самолет будет продолжать поворот вправо. Лишь когда 
самолет развернется вправо, а заслонки перекроют отверстие В , 
приоткроют отверстие А и золотник передвинется в другую сторону, 
руль повернется обратно и заставит вращаться самолет влево. Воз¬ 
никает, таким образом, колебательное движение — рысканье по 
курсу. Самолет будет идти «змейкой» (фиг. 9.6). 

Подобную картину мы могли бы наблюдать, если бы водитель 
автомашины, поворачивая вправо, начал бы выбирать поворот ко¬ 
лес только тогда, когда машина полностью повернулась направо. 
Если бы водитель повторял эту ошибку и далее, т. е. каждый раз 
запаздывал с выводом колес в нейтральное положение, машина так- 
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же шла бы змейкой. Для того чтобы такого движения не было, во¬ 
дитель должен выбирать поворот руля еще до того, как машина 
приняла нужное направление. 

Необходимо, очевидно, чтобы и автомат курса управлял движе¬ 
нием самолета, выводя руль из отклоненного положения к тому мо* 


Заданный 
курс . 

самолета > 

^ — 

/ 



Фиг. 9.6. Характер движения самолета при управле¬ 
нии простейшим автоматом курса. 


менту, когда самолет вернется на курс. Для этой дели служит 
обратная связь. Под обратной связью в широком смысле слова по* 
нимается элемент системы регулирования, соединяющий последую¬ 
щее звено с одним из предыдущих таким образом, чтобы сигналы, 
подаваемые в систему регулирования, сообразовывались с резуль¬ 
татами, которые дает эта система. 



Фиг. 9.7. Схема автомата курса с обратной связью от руля. 


На фиг. 9. 7 показан тот же автомат курса, но с обратной связью 
°т руля. Здесь распределитель воздуха АВ уже не связан жестко 
с самолетом и имеет возможность поворачиваться относительно 
вертикальной оси. Этот поворот связан с поворотом руля. 

Посмотрим, как теперь будет происходить возвращение самоле- 
Та на курс. 


25 * 
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Снова предположим, что по какой-то причине самолет свернул 
с курса влево. Тогда в описанной выше последовательности срабо¬ 
тают элементы механизма и руль повернется против часовой стрел¬ 
ки. Одновременно руль через обратную связь повернет распредели¬ 
тель воздуха и поставит его в нейтральное положение. Самолет 
будет поворачиваться вправо; при этом начнет открываться отвер¬ 
стие А и закрываться отверстие В, в результате чего будет происхо¬ 
дить поворот руля в обратную сторону. Когда самолет вернется на 
курс, в нейтральное положение станет руль, а вместе с ним и ко¬ 
лодка распределителя давлений с отверстиями А и В. Возвращение 

самолета на курс будет 
происходить без рысканья 
(фиг. 9. 8). 

Существенной особен¬ 
ностью такой обратной 
связи, называемой жест¬ 
кой обратной связью, яв¬ 
ляется то, что она обеспе¬ 
чивает (с некоторым за¬ 
паздыванием) отклонение руля, пропорциональное углу отклонения 
летательного аппарата от курса. При отсутствии жесткой обратной 
связи руль будет отклоняться вплоть до предельно возможного по¬ 
ложения в продолжение всего времени пребывания самолета на не¬ 
верном курсе. 

Как будет показано дальше, обеспечить устойчивость полета 
баллистических ракет при полете в безвоздушном пространстве 
можно только при наличии так называемой гибкой обратной связи, 
когда на исполнительные органы — рулевые машины — подается 
не только сигнал, пропорциональный углу отклонения ракеты от 
направления, но и сигналы, пропорциональные скорости и ускоре¬ 
нию этого отклонения. В этом случае при быстро нарастающих от¬ 
клонениях ракеты стабилизирующие органы реагируют на отклоне¬ 
ния более эффективно и ограничивают эти отклонения во все время 
движения. Системы стабилизации такого рода применяются на 
баллистических ракетах и некоторых других беспилотных летатель¬ 
ных аппаратах. 

Выше была описана работа автомата курса. Понятно, что для 
ракеты автоматизация управления должна осуществляться не толь¬ 
ко по курсу, но и по тангажу, и крену. 

Задача автомата стабилизации на ракете, не ограничивается 
только чистой стабилизацией. Поскольку автомат стабилизации 
обеспечивает движение ракеты по определенной программе, он яв¬ 
ляется также управляющим органом. 

Ракета, снабженная автоматом стабилизации, называется управ¬ 
ляемой ракетой. Если ее управление с момента старта не связано 
с землей, то такая система управления носит название автономной. 
Если же связь с землей поддерживается и после старта, например 


Заданный курс 
санолета ✓ 



Фиг. 9. 8. Характер движения самолета при 
управлении автоматом курса с обратной 

связью. 
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по радиоканалу, то система управления носит название неавтоном¬ 
ной. 

Автономная система обладает тем очевидным недостатком, что 
после момента взлета исключается дальнейшее вмешательство 
в движение ракеты. Невозможно, в частности, исправить движение 
ракеты, если последняя начинает отклоняться от курса. 

Подача сигналов по радиоканалу (так называемая радиокор¬ 
рекция) позволяет вносить исправления в движение ракеты и до¬ 
стичь значительно более высокой точности попадания. Радиоуправ¬ 
ление для зенитных ракет дает возможность прямо наводить зенит¬ 
ную ракету на самолеты противника и резко увеличить процент по¬ 
паданий по сравнению с неуправляемыми ракетами. 

Однако радиоуправление обладает существенным недостатком, 
заключающимся в том, что действие достаточно мощных радио- 
помех может свести на нет преимущества неавтономного управ¬ 
ления. * 

Проблема радиоуправления является одной из основных проб¬ 
лем современной ракетной техники. Вместе с развитием радиоуправ¬ 
ления развиваются как средства противодействия способы создания 
радиопомех. Развитие же последних влечет за собой развитие ме¬ 
тодов создания помехоустойчивых управляющих приборов. Все эти 
вопросы являются предметом специальной области радиотехники. 

2. ГИРОСКОП И ЕГО ПРИМЕНЕНИЕ 
Свойства гироскопа 

Массивный, точно сбалансированный маховик, вращающийся 
с большой угловой скоростью, носит название гироскопа. 

Всем хорошо известно своеобразное поведение гироскопа: 
быстро вращающийся маховик обладает способностью более или 
менее устойчиво сохранять направление своей оси и проявляет 
неожиданную «непослушность», когда делается попытка повернуть 
эту ось. 

Гироскоп является основным элементом современных автопило¬ 
тов и большинства стабилизирующих устройств. Поэтому рассмот¬ 
рение работы автомата стабилизации целесообразно начать со 
свойств гироскопа. 

Теория гироскопа является частной задачей общей теории дви^ 
жения тела с одной неподвижной точкой. Для такого тела могут 
быть составлены уравнения движения (уравнения Эйлера), не ре¬ 
шающиеся в общем виде, но позволяющие дать ответ на некоторые 
частные вопросы движения, в том числе и на вопрос о движении 
симметричного быстровращающегося диска. Последний вопрос 
и составляет содержание так называемой теории гироскопа. Мы не 
будем подробно останавливаться на этой теории и ограничимся 
рассмотрением преимущественно ее качественной стороны. 
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Будем прежде всего считать, что гироскоп представляет собой 
симметричное тело с одной неподвижной точкой и что этой точкой 
является его центр тяжести. Осуществить такое закрепление можно 
при помощи карданова подьеса (фиг. 9. 9). В этих условиях движе¬ 
ние гироскопа может быть представлено как вращение с угловой 
скоростью й около некоторой мгновенной оси, проходящей через 
центр тяжести. 

Возьмем три взаимно-перпендикулярные оси х у у , 2 , жестко свя¬ 
занные с гироскопом (фиг. 9. 10). Ось г направим по оси главного 
вращения гироскопа. Две другие оси проведем через центр тяжести 

гироскопа перпендикулярно оси 2 . 



Фиг. 9.9. Гироскоп в кардано- 
вом подвесе. 


Фиг. 9.10. Расположение связан¬ 
ных осей гироскопа. 


Вектор мгновенной угловой скорости й может быть разложен 

по этим осям на составляющие со*, со^, со*. Для быстровращающегося 
гироскопа абсолютная величина со* неизмеримо больше величин со* 
и с«ѵ Последние для уравновешенного гироскопа вообще равны 
нулю и возникают, как мы увидим в дальнейшем, лишь тогда, когда 
на гироскоп начинают действовать внешние силы. Поскольку сод 
и Ыу малы, со*^ й. 

Составляющими вектора главного момента количества движе¬ 
ния N будут Лео*, В(й у , Ссо*, где А, В, С — моменты инерции гиро¬ 
скопа относительно осей х, у, 2 . Из условий симметрии А=В. 

Следует отметить очевидный факт: вектор Ы, вообще говоря, 

с вектором Й по направлению не совпадает. Лишь в силу того, что 
для гироскопа со* и <о ѵ очень малы по сравнению с со*, можно счи¬ 
тать, что векторы ІѴи й по направлению весьма близки друг к дру¬ 
гу. Это значительно облегчает задачу и позволяет, наблюдая за 

поведением вектора сразу же определять (как совпадающее 
с ним) и направление вектора й. 
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Основным соотношением, определяющим вращательное движе¬ 
ние тела, является закон изменения момента количества движения 

—=М, (9.1) 

йі 

где М — вектор момента, действующего на тело; 

N — вектор момента количества движения. 

Введем систему полусвязанных центральных осей х'у ' (см. 
фиг. 9.10). Эти оси жестко связаны с осью г и поворачиваются 
вместе с ней, не будучи 
связаны с ротором гиро¬ 
скопа, т. е. не участвуя в 
его главном вращении со 
скоростью ^. Для гиро¬ 
скопа, показанного на 
фиг. 9. 9, оси х' и у' со¬ 
впадают с осями колец 
карданова подвеса. 

Посмотрим теперь, ка¬ 
кое движение будет совер¬ 
шать ось гироскопа г, 
если мы попробуем по¬ 
вернуть гироскоп, прикла¬ 
дывая к нему через рамку 

подвеса момент М относи¬ 
тельно оси х' (фиг. 9. 11). 

До того как приложен момент М, гироскоп имеет момент коли¬ 
чества движения 

N=02. 

Согласно выражению (9. 1) за время Аі изменение момента ко¬ 
личества движения 

Д М=МАі. 

Вектор АЫ совпадает по направлению с вектором М. Склады¬ 
вая N и АМ, получаем новый вектор Л^_момента количества движе¬ 
ния. Вследствие малости АЫ векторы N и ЛГ отличаются друг от 
Друга только по направлению, не отличаясь по модулю. Таким 

обраізом, мы видим, что в результате действия момента М вектор 
момента количества движения Ы, не изменяя своей величины, пово¬ 
рачивается на угол АЫ/Ы относительно оси у 

Выше уже упоминалось, что для гироскопа вектор момента 
количества движения почти совпадает с мгновенной осью вращения, 
следовательно, мы можем сказать, что под действием момента М 
ось вращения гироскопа за время Аі поворачивается на тот же угол 



Фиг. 9. 11. К выводу выражения для угло¬ 
вой скорости прецессии. 
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/1М = Мкі! N относительно оси у'. При этом угловая скорость вра¬ 
щения оси гироскопа 


_ м _ М 
N ~ СО, 


(9. 2) 


Описанное движение гироскопа относительно оси у' носит назва¬ 
ние прецессионного движения, а угловая скорость со называется 
скоростью прецессии. 

Правило, которому подчиняется поведение гироскопа при при¬ 
ложении к нему внешнего момента, можно сформулировать следу¬ 
ющим образом: если к гироскопу, имеющему три степени свободы, 
приложить момент относительно оси, перпендикулярной главной 
оси вращения, гироскоп начнет поворачиваться так, что вектор 
главного вращения & будет двигаться по кратчайшему пути к век¬ 
тору момента М, стремясь совпасть с ним (см. фиг. 9. 11). 

В этом законе, собственно говоря, и заключается вся «необыч¬ 
ность» поведения гироскопа. /Ось-Ішроска^ не 

в плоскости приложенною момента, а в плоскости, лерпендакуляр- 
нои ем у. К^м^оюГіГрецессионное движение при наличии постоян- 
нопГмомента не является ускоренным. Скорость со возрастает лишь 
до тех пор, пока возрастает приложенный момент. При постоянно 
действующем моменте угловая скорость прецессии остается неиз-. 
менной и после прекращения действия момента прецессионное дви¬ 
жение прекращается. 

Если бы гироскопу не было задано предварительно вращение 
со скоростью Й, он при приложении к нему внешнего момента вел 
бы себя, как обычное тело. Из фиг. 9. 11 видно, что в этом случае 

(при N=0) вектор ДУѴ определял бы полностью движение маховика 
и последний под действием момента вращался бы с ускорением от¬ 
носительно оси х\ т. е. в плоскости действия момента. 

Зная закон прецессии, можно объяснить и предвидеть многие 
явления, связанные с гироскопическим эффектом. 

Проследим, например, поведение турбореактивного снаряда 
в полете. 

Снаряд покидает направляющие с нулевым или почти нулевым 
углом атаки. В дальнейшем движении, имея большую угловую ско¬ 
рость, он ведет себя подобно гироскопу и стремится сохранить неиз¬ 
менным направление продольной оси. Вследствие искривленности 
траектории появляется угол атаки, а вместе с ним и аэродинамиче¬ 
ский момент в вертикальной плоскости (фиг. 9. 12). 

Если снаряд статически неустойчив (что обычно и имеет место 
у неоперенного снаряда), то аэродинамический момент будет на¬ 
правлен в сторону увеличения угла атаки, а вектор момента будет 
перпендикулярен плоскости чертежа и направлен на нас. При пра¬ 
вом осевом вращении снаряда вектор Й направлен вперед. Поэтому 
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по правилу прецессии снаряд начнет прецессировать направо. При 
дальнейшем движении ось снаряда будет описывать конус с пра- 



Фиг. 9. 12. Турбореактивный 
снаряд на траектории. 


Направление 



Фиг. 9. 13. Прецессия турборе¬ 
активного снаряда. 


вым движением около траектории центра тяжести (фиг. 9. 13). 
У статически устойчивого снаряда прецессия будет левой. 


Применение гироскопа 

В практике навигационных и стабилизирующих приборов гиро¬ 
скоп используется как основа опорной системы отсчета, т. е. как 
элемент, по которому система управления определяет угловую 
ориентацию летательного аппарата. При этом прежде всего исполь¬ 
зуется свойство гироскопа сохранять неизменным направление оси 
вращения. 

Это общепризнанное «свойство» является, однако, условным. 
Мы уже знаем, что под действием внешнего момента гироскоп со¬ 
вершает прецессионное движение и не сохраняет неизменным на¬ 
правление главной оси вращения. 

На гироскоп, установленный в кардановом подвесе, действуют 
моменты сил трения, возникающие в подшипниках подвеса. Эти 
моменты появляются вследствие вращения самого ротора гироско¬ 
па, а также в результате поворота внешних колец гироскопа отно¬ 
сительно ротора при колебательном движении летательного аппа¬ 
рата. 

По истечении более или менее продолжительного времени ось 
свободного гироскопа заметно отклоняется от первоначального на¬ 
правления. Даже при хорошо выполненных подшипниках подвеса 
недопустимое отклонение оси происходит всего за несколько минут 
свободной работы ротора. Поэтому ясно, что в процессе работы 
гироскопического прибора положение оси гироскопа должно непре¬ 
рывно исправляться, должна вводиться, как говорят, коррекция 
гироскопа. 

В качестве наиболее простого и вместе с тем весьма остроумного' 
способа коррекции гироскопа рассмотрим схему работы простей¬ 
шего авиагоризонта. 
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Прибор авиагоризонт предназначен для того, чтобы показывать 
летчику при слепом вождении самолета направление горизонта. 
Чувствительный элемент этого прибора, в данном случае гироскоп, 
сохраняет неизменным вертикальное расположение оси вращения 
ротора. В беспилотных летательных аппаратах такой гироскоп мо¬ 
жет служить датчиком вертикали. 

На фиг. 9. 14 показана схема устройства авиагоризонта. 

Прибор состоит из гироскопа с вертикальной осью, установлен¬ 
ного в кардановом подвесе. 



Фиг. 9.14. Схема устройства авиагоризонта. 

/—трубка, подводящая воздух, 2 — выходные отверстия для воздуха, 8 , 4 , 5 , 6 — заслонки, 

7 —ротор. 


Ротор гироскопа приводится во вращение потоком воздуха, по¬ 
ступающего через трубку оси 1 и ударяющего в оребренную поверх¬ 
ность ротора. Из коробки ротора воздух выходит через четыре от¬ 
верстия 2, прикрытые наполовину маятниковыми заслонками 3, 4, 
5 и 6. 

Посмотрим, как осуществляется коррекция. Допустим, что под 
действием сил трения в подшипниках оси подвеса у ' ось гироскопа 
повернулась относительно оси х' на угол ДѲ (см. фиг. 9. 14). При 
таком повороте заслонка 3 приоткроется, а заслонка 5 закроется. 
Выходящая струя воздуха создаст реактивный момент М относи¬ 
тельно оси у'. При этом по правилу прецессии гироскоп станет пово¬ 
рачиваться так, чтобы вектор й приблизился к вектору М по крат¬ 
чайшему пути, и вертикальное положение оси гироскопа восстано¬ 
вится. Аналогичная картина будет иметь место, если гироскоп по¬ 
вернется относительно оси у'. 
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Помимо описанной, существуют и другие схемы коррекции. 

На фиг. 9.15 показана принципиальная схема гиромагнитного 
компаса, в котором ось гироскопа ориентируется по магнитной 
стрелке. 



К 

ІІІІ 

в 

Ц[ 

1 





Фиг. 9. 15. Принципиальная схема гиромагнитного компаса. 

кожух ротора, 2 —ротор, 5—поворотная магнитная стрелка, 4 — эксцентрик, 
5—сопла, 6 — разгонное сопло, 7—приемные сопла, 8 — мембрана, 9 —шток мем¬ 
браны, 10 — заслонка, //—реактивные сопла, 12 — канал, 13 , /4—герметичные 

камеры, 15 —-воздушная камера. 


Поворотная магнитная стрелка 3 находится на общей вертикаль¬ 
ной оси с эксцентриком 4, Этот эксцентрик перерезает газовую 
струю, проходящую через приемные сопла 7. В связи с тем, что 
магнитная стрелка компаса имеет малый магнитный момент и очень 
чувствительна к поперечным нагрузкам, в конструкции компаса 
применено последующее усиление сигнала. Если корпус, а следова¬ 
тельно, и ось гироскопа отклонились от направления магнитной 
стрелки, эксцентрик прикроет одно из сопел 7 и приоткроет другое. 
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Тогда на мембране 5 появится разность давлений и посредством 
штока 9 будет передвинута заслонка 10, которая в свою очередь 
прикроет одно из реактивных сопел 11 и приоткроет другое. В ре¬ 
зультате возникает момент в вертикальной плоскости, под дей¬ 
ствием которого гироскоп начнет совершать прецессионное движе¬ 
ние в горизонтальной плоскости и восстановит свою ориентировку 
по отношению к магнитной стрелке. 

При рассмотрении подобных схем возникает естественный во¬ 
прос: так ли необходим гироскоп, если его все равно приходится 
подправлять при помощи обычного маятника или обычной магнит¬ 
ной стрелки? Не проще ли непосредственно использовать маятник 
как указатель вертикали, а магнитную стрелку как указатель 
курса? 

Дело, однако, в том, что маятник и стрелка компаса обладают 
очень малой массой, малой инерционностью и сильно подвержены 
различным случайным воздействиям. Стоит, например, самолету 
начать делать разворот, как маятник тут же ориентируется по 
направлению полного ускорения и прибор, лишенный гироскопа, не 
покажет истинного горизонта. Гироскоп обладает большой инер¬ 
ционностью, и нужно длительное систематическое воздействие, на¬ 
пример длительный вираж, чтобы авиагоризонт, снабженный гиро¬ 
скопом, дал заметную ошибку. Причем, чем больше кинетический 
момент гироскопа Сй, тем инерционней гироскоп, тем эффектив¬ 
ней его действие. 

Таким образом, гироскоп находит применение в приборах бла¬ 
годаря своей высокой инерционности, низкой частоте собственных 
колебаний и слабой подверженности воздействию случайных воз¬ 
мущающих сил. В отличие от магнитной Стрелки и маятника гиро¬ 
скоп может быть использован в приборах как силовой элемент, 
приводящий в движение некоторые механизмы. 

До сих пар свободно подвешенный гироскоп с тремя степенями 
свободы был представлен как основной элемент системы отсчета 
углов или, иначе говоря, как прибор для замера угловых отклоне¬ 
ний летательного аппарата. Поскольку гироскоп сохраняет неиз¬ 
менным свое направление, а летательный аппарат под действием 
внешних сил получает угловые смещения, возникает угловое рассо¬ 
гласование, измерение которого дает основной сигнал, побуждаю¬ 
щий автомат стабилизации к действию (см., например, описанную 
выше схему простейшего автомата курса). 

Для более совершенного регулирования в автомат стабилизации 
вводятся сигналы, связанные не только с угловыми отклонениями, 
но и с угловыми скоростями. В качестве прибора для измерения 
угловой скорости поворота летательного аппарата может исполь¬ 
зоваться опять же гироскоп, но не свободно подвешенный, а с дву¬ 
мя степенями свободы. Схема установки такого гироскопа показана 
на фиг. 9. 16. 
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Положим, что летательный аппарат поворачивается в плоско¬ 
сти х — г. Но вращению с угловой скоростью (о=ф относительно 
оси у соответствует, как мы знаем, момент М относительно оси х: 

: М_ 

^ со' 

Если рамка гироскопа связана с пружинами, то 
М = гКг, 

где К — коэффициент жестко¬ 
сти пружин; 

г — смещение точки их 
крепления; 
г — плечо. 

Исключая момент М, полу¬ 
чим 


Демпфер 


Ярцмина 


С9 

~Кг 


Ф- 



Фиг. 9.16. Двухстепенной гироскоп- 


Таким образом, смещение точ¬ 
ки крепления пружин и вооб¬ 
ще любой точки рамки оказы¬ 
вается пропорциональным уг¬ 
ловой скорости поворота лета¬ 
тельного аппарата. 

Для фиксирования возникающих смещений применяются либо 
электрические датчики сопротивления (см. фиг. 9. 16), либо пнев¬ 
матические датчики со струйными трубками, как это было показано 
в схеме гирокомпаса. Независимо от применяемых датчиков при 
отклонении летательного аппарата от заданного направления 
в автомат стабилизации подается суммарный сигнал и , представ¬ 
ляющий собой сумму двух сигналов — от трехстепенного гироско¬ 
па, пропорциональный углу ф, и от двухстепенного, пропорциональ¬ 
ный угловой скорости *ф: 

+ (9.3) 

Соотношение между коэффициентами А и В определяется устрой¬ 
ством аппарата стабилизации и является параметром его настройки. 


3. ГИРОПРИБОРЫ И ИСПОЛНИТЕЛЬНЫЕ ОРГАНЫ АВТОМАТА 
СТАБИЛИЗАЦИИ РАКЕТЫ ДАЛЬНЕГО ДЕЙСТВИЯ 

Расположение и назначение рулей ракеты дальнего действия 

Устройство и работу автомата стабилизации ракеты дальнего 
действия мы рассмотрим на примере автономного управления бал¬ 
листической ракеты типа Ѵ-2. 
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Ракета снабжена четырьмя парами рулей. Расположение рулей 
показано на фиг. 9. 17. Рули I, II, III, IV — газоструйные рули; 
/', //', ///', IV' — воздушные. 

Общепринятая нумерация рулей ведется по часовой стрелке, 
если смотреть в хвост ракеты. Цифрой / обозначается нижний руль, 
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лежащий в плоскости программной траектории. Так как в невоз¬ 
мущенном полете ракета вокруг продольной оси не вращается, эта 
ориентировка рулей сохраняется для всего активного участка. 

Рули II и IV обеспечивают устойчивость полета ракеты по тан¬ 
гажу. Поворачивая синхронно по определенному закону рули II 
и IV, мы имеем возможность задать ракете любую программу. 

Задача рулей I и III заключается в том, чтобы держать ракету 
на заданном курсе, т. е. не давать ей уклоняться из плоскости 
стрельбы. Это достигается синхронным поворотом рулей / и III 
в одном направлении. 

Стабилизация ракеты по крену осуществляется теми же руля¬ 
ми/и III. Если ракета получила небольшой крен, рули / и III по¬ 
вернутся в разные стороны и создадут тем самым восстанавливаю¬ 
щий момент относительно продольной оси. 

Размеры газоструйных рулей определяются теми управляющими 
усилиями, которые необходимо от них получить при условии устой¬ 
чивого полета ракеты на активном участке траектории. Увеличение 
размеров газоструйных рулей приводит к заметному увеличению 
веса и росту потерь в силе тяги двигателя. Уменьшение же связано 
с опасностью потери управляемости. Введение воздушных рулей 
позволяет уменьшить размеры газоструйных рулей и тем самым 
дает косвенно выигрыш в весе ракеты. Вместе с тем воздушные 
рули способны работать только при достаточно большой скорости 
полета и в сравнительно плотных слоях атмосферы, т. е. при доста¬ 
точно большом скоростном напоре. Поэтому они выполняют только 
подсобные функции. 

Рассмотрение работы автомата стабилизации баллистической 
ракеты дальнего действия мы начнем с описания устройства и дей¬ 
ствия гироприборов. 


Гирогоризонт 

Первый гироскопический прибор, носящий название «Горизонт», 
предназначен для стабилизации ракеты по углу тангажа. Этот же 
прибор задает ракете и программу изменения угла тангажа. Следо¬ 
вательно, сигналы от этого гироскопа должны воздействовать на 
рули II и IV. 

Устройство «Горизонта» показано на фиг. 9. 18. 

Гироскоп помещен в кардановом подвесе так, что ось вращения 
ротора горизонтальна и лежит в плоскости программной траекто¬ 
рии. 

Ротор 1 является в то же время якорем асинхронного двигателя, 
обмотка статора которого питается переменным током с частотой 
500 гц. Ротор приводится во вращение за несколько минут до старта 
ракеты и принимает нужную ориентировку в пространстве автома¬ 
тически при помощи маятникового корректирующего устройства. 
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Если ось х г (см. фиг. 9. 18) отклонится от вертикали, то маятник 
3 замкнет контакт и на электромагнит 4 будет подан сигнал нужно¬ 
го направления. Электромагнит создаст момент относительно вер¬ 
тикальной оси х\ что, как мы уже знаем, вызовет прецессию гиро- 



Фиг. 9. 18. Устройство гирогоризонта. 


/—ротор гироскопа, 2 —обмотка статора, 3 —маятник, 4 —электромагнит, 5 — рамка гироскопа, 
6 —контактное устройство, 7—электромагнит, 8 — потенциометр, 9 —шкив потенциометра, /0—лен¬ 
та программного механизма, //—^эксцентрик программного механизма, 12 —скоба шагового 

мотора, 13 —храповое колесо, 14 — стопор. 


скопа относительно горизонтальной оси г*. Эта прецессия будет 
продолжаться до тех пор, пока не обратится в нуль момент относи¬ 
тельно оси х\ т. е. пока не разомкнется контакт маятника 3. 

При отклонении оси х' в другую сторону маятник 3 замкнет кон¬ 
такт с другой стороны. При этом электромагнит создаст момент 
обратного знака. 

Ориентировка ротора относительно рамки 5 осуществляется при 
помощи аналогичного устройства. Если ротор повернется относи- 
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тельно оси х\ то замкнется один из контактов 6 и будет подан сиг¬ 
нал на электромагнит 7. Благодаря действию этого электромагнита 
возникает прецессия около оси лс' и нужная ориентировка будет 
восстанавливаться. 

Система коррекции гироскопа работает до момента старта. 
После старта система коррекции отключается и гироскоп оказывает¬ 
ся свободным. За время управляемого полета ось некорректируемо¬ 
го гироскопа не успевает заметно уйти от заданного ей направле¬ 
ния. 

Если продольная ось ракеты в полете отклонится в плоскости 
стрельбы от заданного направления, потенциометр 8, связанный со 
шкивом 9 и, следовательно, с корпусом ракеты, повернется вместе 
с ракетой относительно неизменно ориентированного гироскопа и, 
таким образом, будет получен электрический сигнал, который, прой¬ 
дя через систему усилителя-преобразователя, поступит на испол¬ 
нительные органы — рулевые машины. Рули II и IV повернутся, 
и нужное положение оси ракеты будет восстановлено. 

Если во время полета повернуть потенциометр на некоторый 
угол Аф относительно корпуса ракеты, то, очевидно, рули сработа¬ 
ют так же, как если бы на этот угол отклонилась сама ракета, и по¬ 
вернут ракету на угол Аф. Таким образом, поворачивая потенцио¬ 
метр 5 по заданному закону, мы вызовем поворот ракеты по тому 
же закону в плоскости траектории, т. е. зададим ракете программ¬ 
ное изменение угла тангажа. Поворот потенциометра производит¬ 
ся так называемым программным механизмом (см., фиг. 9. 18). 

Потенциометр 5 и шкив 9 представляют собой жесткое целое. 
На шкив 9 надета тонкая металлическая лента 10, связанная с дру¬ 
гой стороны с эксцентриком 11, спрофилированным в зависимости 
от задаваемой программы. Эксцентрик 11 приводится в движение 
через червячную передачу шаговым мотором 12. Последний пред¬ 
ставляет собой электромагнит с якорем. Когда на электромагнит 
подается импульс, якорь притягивается к магниту и своим ребром 
сдвигает храповое колесо 13 на один зуб. Таким образом, скорость 
вращения колеса 13 зависит от частоты импульсов, подаваемых на 
электромагнит. В полете эта скорость поддерживается постоянной. 
Деталь 14, показанная на фиг. 9. 18, представляет собой стопор хра¬ 
пового колеса, не допускающий его поворота в обратном направ¬ 
лении. 

Гировертикант 

Вторым гироскопическим прибором автомата стабилизации яв¬ 
ляется «Вертикант». Этот прибор устанавливается на ракете для 
обеспечения стабилизации по курсу и крену и управляет рулями / 
и III. 

Устройство прибора показано на фиг. 9.19. 

Ось ротора расположена перпендикулярно плоскости программ¬ 
ной траектории, поэтому гироскоп оказывается нечувствительным 
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к изменению угла тангажа ракеты, но реагирует на повороты по 
крену и курсовые отклонения. 

Как и у «Горизонта», для вращения ротора 1 в обмотку 2 по¬ 
дается переменное напряжение. 



Фиг. 9. 19. Устройство гировертиканта. 

1 —ротор гироскопа, 2 —обмотка статэра, 3 —маятник, 4 —электромагнит, 5—потенцио¬ 
метр, 6 —электромагнит, 7—потенциометр. 


Коррекция прибора «Вертикант» осуществляется так же, как 
и в «Горизонте», и так же продолжается только до момента взлета 
ракеты. 
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При отклонении оси х' от вертикали маятник 3 замыкает один 
из контактов, в результате чего подается сигнал на электромагнит 4 
и ось х' возвращается в вертикальное положение. Если гироског 
повернется относительно оси х', с потенциометра 5 будет подан сиг¬ 
нал на электромагнит 6 и нормальное положение гироскопа такж^ 
восстановится. 

После взлета потенциометр 5 управляет уже не корректирую¬ 
щим электромагнитом 6, а рулями / и ///. Так как ось х' совпадает 
с продольной осью ракеты, то, очевидно, потенциометр 5 в полете 
будет реагировать на крен ракеты и подавать сигналы на рассогла¬ 
сование рулей / и III. 

С потенциометра 7 будет сниматься сигнал на исправление кур¬ 
са. Этот сигнал должен воздействовать на рули / и III так, чтобы 
они поворачивались синхронно. 


Рулевые машины 

Рулевые машины являются исполнительными органами, пово¬ 
рачивающими рули в нужную сторону и на нужную величину в за¬ 
висимости от полученного сигнала. 

На фиг. 9. 20 показана схема, а на фиг. 9. 21 — устройство элек¬ 
трогидравлической рулевой машины. 

Сигнал, снятый с потенциометра гироскопа, преобразованный 
и усиленный в промежуточных устройствах автомата стабилизации, 
поступает на поляризованное реле I рулевой машины. Поляризо¬ 
ванное реле в зависимости от знака сигнала поворачивает в ту или 
другую сторону коромысло 2 и связанный с ним золотниковый рас¬ 
пределитель 3, подвешенный на пластинчатой пружине 4, заменяю¬ 
щей механический шарнир. 

При повороте распределителя один из поршеньков (5 или 6) пе¬ 
рекрывает перепуск масла, подаваемого шестеренчатым насосом 7. 
В результате давление в одной полости рабочего цилиндра возра¬ 
стает и поршень 5 передвигается в соответствующем направлении. 
Усилие через шатун 9 и кривошип 10 будет передано на вал 11 уля. 
Прикрепленный к валу руль 12 повернется в нужную сторону. 
Шестеренчатый насос приводится во вращение двигателем 13 через 
вал 14. 

Описанная рулевая машина работает только на один руль. На 
ракете должно быть установлено четыре таких машины. 

Воздушные рули могут приводиться в движение либо от собст¬ 
венных рулевых машин, либо от машин соответствующих газоструй* 
ных рулей. Во втором случае газоструйный и воздушный рули по¬ 
ворачиваются совместно, но на разные углы, что обусловлено пе¬ 
редаточным числом связывающего их механизма. 
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Фиг. 9.20. Схема рулевой машины ракеты (позиции те же, 

что и на фиг. 9.21}’. 
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Фиг. 9.21. Устройство рулевой машины. 

/—поляризованное реле, 2 — коромысло, 3 —золотниковый распределитель, 
4 —пластинчатая пружина, 5 , 6 —поршеньки золотникового устройства, 
7—шестеренчатый насос, 8 —рабочий поршень, 9 — шатун, 10 — кривошип, 
//—вал руля, /2—руль, 13 —двигатель шестеренчатого насоса, 14 — вал 

двигателя. 


4. ПРОМЕЖУТОЧНЫЕ УСТРОЙСТВА АВТОМАТА СТАБИЛИЗАЦИИ 

РАКЕТЫ ДАЛЬНЕГО ДЕЙСТВИЯ 

Общая схема промежуточных устройств 

Промежуточные устройства автомата стабилизации предназна¬ 
чены для преобразования и усиления сигналов, снимаемых с потен¬ 
циометров гироприборов, и передачи их на рулевые машины. 

Принципиальная схема промежуточных устройств автомата ста¬ 
билизации представлена на фиг. 9. 22. 

Стабилизация по углу тангажа при помощи «Горизонта» осуще¬ 
ствляется независимо от стабилизации по рысканью и крену. Таким 
образом, сигналы, подаваемые «Горизонтом» и «Вертикантом», име¬ 
ют независимые системы преобразования и независимую подачу на 
рули. 
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Сигнал в виде напряжения, снятый с потенциометра «Горизонт», 
поступает прежде всего на дифференцирующий контур, где преоб¬ 
разуется к виду 

и « С 0 Д? + С х Дер + С 2 \' р. (9. 4) 

Задача дифференцирующего контура заключается, таким обра¬ 
зом, в том, чтобы к напряжению, пропорциональному углу откло¬ 
нения ракеты, добавить составляющие, пропорциональные угловой 
скорости и угловому ускорению ракеты. Такое преобразование, как 
будет показано ниже, необходимо для обеспечения устойчивости 
управления. 

Потенциометр питается от источника постоянного тока, так как 
осуществить дифференцирующий контур, который работал бы на 
переменном токе, очень трудно. 

Сигнал с дифференцирующего контура поступает на преобразо¬ 
ватель, где преобразуется в сигнал переменного тока с частотой 
500 гц, модулированный по амплитуде. Такое преобразование про¬ 
изводится для того, чтобы упростить последующее усиление, так 
как усиление сигнала постоянного тока представляет большие труд¬ 
ности. 

Преобразованный сигнал через трансформатор поступает на уси¬ 
лители, управляющие рулевыми машинами рулей II и IV. 

Так как рули II и IV между собой механически не связаны, 
в схему стабилизации по тангажу вводится синхронизирующее 
устройство, обеспечивающее синхронность работы рулей II и IV 
и исключающее, таким образом, возникновение нежелательных воз¬ 
мущений по крену. Когда рули II и IV, а вместе с ними и потенцио¬ 
метры синхронизатора поворачиваются на один и тот же угол, на 
первичную обмотку трансформатора Тр\ никакого сигнала не посту¬ 
пает. При повороте же рулей на различные углы на первичную об¬ 
мотку трансформатора Тр\ будет подан сигнал, пропорциональный 
разности углов поворота рулей. Этот сигнал поступит затем на уси¬ 
лители и через них на реле рулевых машин; в результате согласо¬ 
вание рулей будет восстановлено. 

Система управления рулями I и III аналогична системе управ¬ 
ления рулями II и IV. Сигналы, поступающие от двух потенциомет¬ 
ров, отдельно дифференцируются, преобразовываются и подаются 
через трансформаторы на усилители рулевых машин рулей / и III. 
Сигнал, поступающий с потенциометра «Крен», заставляет рули от¬ 
клоняться в разные стороны, а сигнал с потенциометра «Курс» пе¬ 
редается так, чтобы рули поворачивались в одну сторону одновре¬ 
менно. 

На схеме фиг. 9.22 у трансформатора Тр 3 показана еще одна 
свободная обмотка. Через нее может быть подан сигнал радио¬ 
управления. Этот сигнал, очевидно, как и сигнал от потенциометра 
«Кур с», будет корректировать полет ракеты по курсу. 
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Для более совершенной системы управления в схеме автомата 
стабилизации может предусматриваться также обратная связь от 
рулей на блок усилителя (фиг. 9.23). 



Фиг. 9.23. Схема системы управления ракетой с обратной 

связью. 

Рассмотрим отдельные элементы промежуточных устройств. 


Дифференцирующий контур 

Напряжение и , снимаемое с потенциометра гироскопа, пропор¬ 
ционально углу поворота ракеты Д<р. Так как Дер представляет собой 
функцию времени, то и также есть функция времени. 

Дифференцирование сигнала и может быть произведено при по¬ 
мощи простейшего «КС-контура», т. е. включенных последователь¬ 
но емкости и омического сопротивления (фиг. 9. 24, а). 



? 


Мвх 


I 



0 


и 


вых 


а) 6) 

Фиг. 9. 24. Схемы Дифференцирующих контуров, 
а—простейший «КС*контур», б—усложненный дифференцирующий контур. 


Дифференцируемый сигнал подается к клеммам входа, а его 
производная снимается с клемм выхода. При этом, очевидно, 

^вх и с ^вых’ 

где и с —падение напряжения на конденсаторе. 










4. Промежуточные устройства автомата стабилизации 


409 


Ток, который проходит через емкость, 



Если к клеммам не подключена нагрузка, т. е. если контур ра¬ 
ботает на усилитель, то 

^ВЫХ к* 

Исключив из трех полученных уравнений и с и / с , получим 

н ВЬ1Х + КС=нс . 

ВЬІХ 1 йі йі 

Если величина /?С будет достаточно малой, то вторым слагае¬ 
мым в левой части этого выражения по сравнению с первым мож¬ 
но пренебречь и тогда мы будем иметь почти чистое дифференци¬ 
рование: 

т. е. на выходе будет сниматься напряжение, почти пропорциональ¬ 
ное производной от входного сигнала. 

Существенно отметить, что, поскольку ЦС мало, преобразован¬ 
ный сигнал, как следует из последнего выражения, дифференцирую¬ 
щим контуром резко ослабляется. Поэтому в дальнейшем и необ¬ 
ходимо введение усилительных устройств. 

Если мы хотим получить на выходе сигнал, зависящий не 

только от производной и вх =(іи вх І(и, но и от самой функции и вх> 
то в простейший дифференцирующий контур параллельно емко¬ 
сти С следует включить сопротивление /?і (см. фиг. 9.24,6). 
Выходной сигнал при этом будет иметь вид 

Явыж*ЯЧ»вх+'»Ах. 

где гпі и т 2 — константы, зависящие от параметров /?, Ні и С. 

Таким образом, выходное напряжение в цепи оказывается про¬ 
порциональным напряжению и вх и его первой производной, а ячей¬ 
ка, показанная на фиг. 9.24, б, осуществляет однократное диффе¬ 
ренциальное преобразование сигнала. Для двукратного дифферен¬ 
цирования сигнала применяется схема, показанная на фиг. 9. 25. 
Напряжение, снимаемое на выходе этого контура, 

«вых ~ «о«вх + Я Ах •4- П 2 й вх , 

где /2 0 , П\ и п 2 зависят от параметров контура. 

Этот сигнал, преобразованный и усиленный, попадает в конеч¬ 
ном итоге на поляризованное реле рулевых машин, управляющих 
поворотом рулей. В результате изменение углов поворота рулей бу- 
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дет зависеть не только от углов рассогласования на потенциометрах 
гиросистемы, но и от их производных по времени. Например, 

кЪ = Ь 0 &<?-{- (9. 5) 

Соотношение между коэффициентами Ь 0 , Ь х и Ь 2 зависит от соот¬ 
ношения между коэффициентами п 0і щ и п 2 . Следовательно, необ^ 



Фиг. 9.25. Схема дифференцирующего контура автомата 

стабилизации. 


ходимые для устойчивости управления соотношения между коэф¬ 
фициентами до, Ь\ и Ь 2 задаются путем надлежащего подбора сопро¬ 
тивлений и емкостей дифференцирующего контура. 


Преобразователь сигнала (модулятор) 

При прохождении через дифференцирующий контур сигнал рез¬ 
ко ослабляется и его необходимо усилить. Так как усиление сигнала 
постоянного тока представляет весьма большие трудности, то в рас¬ 
сматриваемой системе автомата стабилизации сигнал преобразует¬ 
ся в переменный ток, модулированный по амплитуде. Для этого 
применяется схема, показанная на фиг. 9.26. 

Напряжение от дифференцирующего контура поступает на сред¬ 
ние точки обмоток двух трансформаторов: первого Тр и входного, 
питаемого переменным напряжением 500 гц> и второго Тр 2і выход¬ 
ного, с которого снимается преобразованный сигнал. 

Основным элементом схемы является мостик из четырех селе¬ 
новых выпрямителей. 

Селеновый выпрямитель представляет собой набор железных 
или алюминиевых дисков, покрытых с одной стороны слоем селена. 
На селен в свою очередь нанесен слой какого-либо легкоплавкого 
металла. Тонкий слой на границе между селеном и легкоплавким 
металлом обладает свойством хорошо пропускать ток в одном на- 
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правлении и почти не пропускать в другом. График на фиг. 9.27 
показывает величину силы тока, проходящего через селеновый вы¬ 
прямитель, в зависимости от приложенного напряжения. 



Мост селеновых выпрямителей АВСй (см. фиг. 9. 26) делается 
строго симметричным. При отсутствии входного сигнала на клеммы 
Е и Р он сбалансирован. Несмотря на то, что на цепь моста АВС 

(диагональ АС) с трансформато¬ 
ра Трі подается напряжение, во 
второй цепи моста ВАО (диаго- 




Фиг. 9.27. Характеристика се¬ 
ленового выпрямителя. 


Фиг. 9. 28. Изменение выход¬ 
ного сигнала за один период 
питающего переменного тока в 
зависимости от полярности сиг¬ 
нала. 


наль ЯО), соединенной с первич¬ 
ной обмоткой выходного транс¬ 
форматора Тр 2 > напряжение равно 
нулю. 

При подаче сигнала симметрия моста в силу нелинейной харак¬ 
теристики селеновых выпрямителей нарушится и на диагонали ВО 
появится напряжение, пропорциональное величине входного сигна- 
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ла. На концах вторичной обмотки 
трансформатора Тр 2 также по¬ 
явится напряжение. Это будет пе¬ 
ременное напряжение, амплитуда 
которого пропорциональна вели¬ 
чине входного сигнала постоянно¬ 
го тока. Если направление тока 
входного сигнала изменится, то 
изменится на 180° фаза выход¬ 
ного переменного напряжения 
(фиг. 9. 28). 

В итоге во вторичной обмотке выходного трансформатора мы 
получаем переменное напряжение с частотой 500 гц и с амплиту¬ 



дой, меняющейся по закону сигнала, поступающего с дифференци¬ 
рующего контура (фиг. 9.29). Фаза выходного переменного напря¬ 
жения зависит от полярности входного сигнала. 


Усилитель и демодулятор 

Схема усилителя и демодулятора приведена на фиг. 9. 30. 

Основным элементом усилителя является электронная лампа 
(пентод), широко применяющаяся в самых разнообразных электрон¬ 
ных устройствах и схемах. Лампа питается от источника питания 
с напряжением 200—250 в. 



Фиг. 9. 30. Схема усилителя. 


На управляющую сетку лампы подается напряжение со вторич¬ 
ной обмотки выходного трансформатора преобразователя. Это на¬ 
пряжение усиливается лампой и подается на обмотку А трехстерж¬ 
невого трансформатора (обмотки у этого трансформатора наложе¬ 
ны на три керна сердечника). 

Усиленное напряжение является напряжением переменного тока 
с частотой 500 гц, амплитуда которого пропорциональна сигналу 
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на выходе дифференцирующего контура, а фаза зависит от поляр¬ 
ности сигнала. 

Так как в конечном итоге сигнал должен управлять поляризо¬ 
ванным реле рулевой машины, которое реагирует только на сигна¬ 
лы постоянного тока, необходимо усиленный сигнал превратить 
снова в сигнал постоянного тока. Это обратное, второе, преобразо¬ 
вание сигнала (или демодуляция) выполняется трехстержневым 
трансформатором и селеновыми выпрямителями, соединенными 
между собой так, как это показано на фиг. 9. 30. 

К трехстержневому трансформатору, кроме усиленного напря¬ 
жения сигнала (обмотка А ), подводится переменное напряже¬ 
ние с частотой 500 гц от источника питания (обмотки В и С). 
Последнее называют «опорным», так как по сопоставлению с ним 
устанавливается фаза усиленного сигнала, т. е. знак исходного сиг¬ 
нала, снятого с потенциометра гироприбора. 

Если управляющий сигнал на обмотке А отсутствует, то напря¬ 
жения на обмотках Е и В равны друг другу. 

Напряжения, снимаемые с обмоток Е и В, выпрямляются селе¬ 
новыми выпрямителями и подводятся к двум обмоткам поляризо¬ 
ванного реле. Выпрямители и обмотки поляризованного реле вклю¬ 
чены при этом так, что магнитные потоки, создаваемые токами 
в обеих обмотках, действуют навстречу друг другу. При нулевом 
сигнале оба тока і\ и І 2 (см. фиг. 9. 30) равны по величине и суммар¬ 
ный эффект равен нулю. Следовательно, якорь реле остается в по¬ 
кое. 

Трехстержневой трансформатор работает таким образом, что 
в зависимости от того, совпадают или противоположны по фазе токи 
в обмотках В, С и Л, соответственно увеличивается или уменьшает¬ 
ся напряжение в обмотке Е (при этом в обмотке В напряжение 
соответственно уменьшается или увеличивается). 

Если будет подан сигнал, то в зависимости от его знака один из 
токов (іі или 4) увеличивается, а другой уменьшается. Поляризо¬ 
ванное реле при этом срабатывает в ту или иную сторону. 
В итоге появляется поворот руля, зависящий от угла, угловой ско¬ 
рости и ускорения поворота ракеты. 

5. НЕКОТОРЫЕ ВОПРОСЫ ОБЕСПЕЧЕНИЯ УСТОЙЧИВОСТИ 

ПОЛЕТА РАКЕТЫ 

Анализ устойчивости движения в простейшем виде 

На примере простейшего автомата курса (см. стр. 385) мы уже 
видели, что при отклонении летательного аппарата от курса просто¬ 
го отклонения руля в нужную сторону еще недостаточно для того, 
чтобы достичь устойчивой стабилизации. Если отклонение руля 
происходит в нужном направлении, но не в нужной мере или с за¬ 
паздыванием, мы всегда рискуем получить неустойчивый режим 
управления ракетой — управление с раскачкой или с полным уво¬ 
дом ее от заданного курса. 
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Выясним, каким условиям должна удовлетворять система ста¬ 
билизации для обеспечения устойчивости движения. С этой целью 
обратимся к уравнению движения ракеты (7. 3) и (7. 4) 

«= Ж 1 <р - ■*■«) *■ + у + - 7 0051 

Уср-| -М а -\-У у П р с-]-М ш = 0 

и найдем характер движения ракеты после того, как она получит 
некоторое возмущение, хотя бы в виде мгновенного углового по¬ 
ворота. 

Упростим задачу, отбросив в уравнении шарнирный момент М ш 
как величину, малую по сравнению с У упр с. Будем, кроме того, счи¬ 
тать, что остальные параметры движения ракеты после сообщения 
ей возмущения по углу ф остаются неизменными. Так, например, 
скорость ракеты ѵ и аэродинамические коэффициенты примем не¬ 
изменными, сохраняющими ту величину, которую они имели до мо¬ 
мента возмущения. 

В первом приближении для оценки устойчивости такое предпо¬ 
ложение вполне допустимо, поскольку мы интересуемся не самим 
движением ракеты, а только отклонением ракеты от невозмущен¬ 
ного движения. 

При возмущении, сообщенном ракете, переменные величины, 
входящие в написанные уравнения, изменятся и мы получим 

* упр ) Да + ДК + Д У упр ] зіп Ѳ ДѲ; 

^Ач^-\-АМ а ^ \-сАV упр = 0; 

Дер—: ДѲ-[-Да. 

Изменение подъемной силы ДУ связано с изменением угла 
атаки Да линейно: 

ДГ=С' — 5Да. 
у 2 

Изменение управляющего усилия ДУ упр связано с изменением 
угла поворота руля Дб также линейно: 

ДК у = 

где 0\ — коэффициент пропорциональности. 

Момент М а складывается, как мы знаем, из статического и демп¬ 
фирующего моментов. Первый из них пропорционален углу атаки, 
а второй — угловой скорости вращения ракеты. Таким образом, 

АЛ1 а — 0 2 Ау.-{- О э Дср, (9. 6) 

где П 2 и — коэффициенты пропорциональности. 



5. Некоторые вопросы обеспечения устойчивости полета ракеты 


415 


Теперь исключим в полученных уравнениях ДУ, ДУ упр 
Тогда получим 


где 


ЛѲ -[- С| Да -]- (?2ДѲ “Ь С3ДЗ == 0 ; 
д<р -{- Д<р + /я 2 да 4" =0; 

Дср = ДѲ + Да, 


и ДЛ1 в . 

(9. 7) 


С,= 

С 3 = 


пг 1 — 
ш 2 = 

Щ = 


Р — Х 


упр + С 


рѵ 2 


Мѵ 


— 8ІпѲ; 
ѵ 

А . 

Мѵ 9 

у». 

^ ’ 

^ ’ 
сО\ 

у 


(9.8) 




Искомыми неизвестными в уравнениях (9. 7) являются измене¬ 
ния углов Дф, ДО и Да. Коэффициенты С ь С 2 , С 3 , т ь т 2 к пц изме¬ 
няются во времени, но существенно медленнее, чем величины Дф, 
Д6 и Да. 

Таким образом, при помощи составленных уравнений отделя¬ 
ются быстроизменяющиеся угловые смещения в процессе стабили¬ 
зации от тех медленных изменений параметров, которые рассматри¬ 
ваются в баллистических расчетах. Об этом разделении было ска¬ 
зано в начале гл. VIII. 

Коэффициенты С ь С 2 , С 3 , т и т 2 и т 3 можно в первом прибли¬ 
жении рассматривать как постоянные величины, вычисленные для 
некоторого момента времени на траектории. 

Если в уравнениях (9.7) исключить углы Да и ДО, получим 

Д<Р + (С, — С,+ т,) д'<р + [(С, — С 2 ) т 1 + т 2 ] Д<р — 

— С 2 т 2 Д<рт 3 д8 -|- [(С 1 — С 8 ) т 3 — С 3 т 2 ) Д8 — 0. (9.9) 

Теперь весь вопрос заключается в том, как связаны между собой 
угол поворота рулей Дб и возмущение ракеты Дф. Если они связаны 
так, что решение уравнения (9. 9) даст затухающий, а еще лучше 
быстрозатухающий процесс изменения Дф, управление ракетой бу¬ 
дет устойчивым. Если же при решении уравнения (9. 9) мы обнару- 
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жим, что переменная величина Дер со временем не затухает, то это 
•будет означать, что автомат стабилизации не обеспечивает устой¬ 
чивости движения. 

Примем, что угол поворота руля Дб связан с углом Дф указан¬ 
ным ранее соотношением (9. 5) 

До = Ь 0 Дер + Ь х Дер Ь 2 Д ср. 

Коэффициенты Ь 0 , Ь х и Ъ 2 являются величинами постоянными 
и пока неопределенными, но именно они характеризуют свойства 
системы управления. Правая часть этого уравнения называется за¬ 
коном регулирования. Вводя конструктивные изменения в систему 
управления или меняя параметры ее настройки, мы можем менять 
величины Ь 0і Ь х и Ь 2 и добиваться того, чтобы система стабилизации 
обеспечивала устойчивое движение ракеты. 

Если исключить из уравнения (9.9) угол Дб, то получим 

~\~сІ х Дер (1 2 ^і Ч~ 6? 3 Д9 (9.10) 

где 

^ 0 =1 + М*я; 

сі\ — С 1 — С 2 ^т 1 -{-Ь 1 т г -{-Ь 2 [(С х --С 2 )т г —-С г т 2 ]; ^ 

( с і ““ С 2 ) т \ + т 2 + ь о т г+ ь \ К с і — С 2 )т г — С г т 2 ]; 

Итак, закон возмущенного движения ракеты будет определять¬ 
ся решением линейного дифференциального уравнения (9. 10). 

Решение уравнения (9. 10), как обычно, ищем в виде 

Д у = Ае чі . 


Подставив это выражение в уравнение (9. 10) получим харак¬ 
теристическое уравнение 

^+а^+а 2 к+а 3 =о. (9. і2) 

Уравнение (9. 12) имеет три корня: к Хі к 2 и А 3 , поэтому решение 
уравнения (9. 10) имеет вид 

д г = А 1 еѴ + А 2 е*>‘+А 3 еѴ (9.13) 

Посмотрим теперь, при каких условиях движение будет зату¬ 
хающим. 

Корни уравнения (9. 12) могут быть как действительными, так 
и комплексными. 

При действительных корнях к функция е ы будет возрастающей 
при положительных значениях к и затухающей при отрицатель¬ 
ных к. 
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Если же корень к будет комплексным 

к = р-\- ѵі , 

где \х и ѵ — действительные числа, то согласно тождеству Эйлера 

е ЧІ = і = е^ і (со$ чі -)- / 5 іп ѵ^). 

Всякое алгебраическое уравнение с действительными коэффи¬ 
циентами дает только четное число комплексных корней, причем 
эти корни, как известно, оказываются попарно сопряженными. 
Положим, например, что сопряженными будут корни к х и к 2 : 

К =-!* +ѵі; 

^ 2 = |Х — ѵ/. 

Тогда для первых двух слагаемых в правой части (9. 13) найдем 

А х е ч ^-\- А 2 е ь **—А х е* 1 (со$ ѵ/ 4 1 зіп \і) 4 А 2 е ^ (соз \і — і зіп ѵ/), 
или 

А 1 е^~і~А 2 е^ / = (А 1 4 А 2 ) е ѵ і со$ (А х — А 2 ) е^ і зіп ѵЛ 

Обозначив 

^ (А— А 2 ) = В2, 

получим 

4" = В х е* 1 соз V/ 4" * зіп ѵ/. (9.14) 

Полученная функция (9. 14) будет затухающей, если \і отрица¬ 
тельно. Случай ц = 0 означает колебательное незатухающее движе¬ 
ние, случай |Т>0 означает колебания с нарастанием амплитуды. 

Таким образом, условие устойчивости управления можно сфор¬ 
мулировать в следующем виде: для устойчивого управления необ¬ 
ходимо, чтобы действительные части всех корней уравнения (9. 12) 
были отрицательными. Это условие можно выдержать, подбирая 
надлежащим образом в уравнении (9.12) коэффициенты Лц, Л и Л 2 
и ^з, зависящие от параметров системы управления. 

Ответить на вопрос, устойчива или не устойчива система стаби¬ 
лизации, можно и не решая уравнения (9. 12). Методы высшей 
алгебры позволяют установить те соотношения между коэффициен¬ 
тами Л 0 , Ли Л 2 и ^з, при которых действительные части всех корней 
алгебраического уравнения будут отрицательными. Для уравнения 
/1-й степени 

а 0 к я +а г к*- і + . . . +л п -ік+а п =о (э.іб) 

27 1141 
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применим, в частности, критерий устойчивости Гурвица. Необхо¬ 
димым и достаточным условием устойчивости системы (9.15) яв¬ 
ляется требование, чтобы все главные миноры таблицы 



со 

^5 

(1^ , 

. . 0 

0 

0 

(І^ 

Я? 2 

а 4 

А 6 • 

. . 0 

0 

0 

0 

(І х 

СІ Ъ 

а ь • 

. . 0 

0 

0 

О 

а 0 

А 2 

А 4 . 

. . 0 

0 

0 

О . 

0 

0 

• • 

0 . . 

•> &п—2 

• • 

• 

0 

0 

0 

0 

0 . . 

. (1 л—3 

&п—\ 

0 

0 

0 

0 

0 . . 

• $п -4 

Ап -2 

А п 


(9. 16) 


были бы больше нуля, т. е. 


и т. д. 


о, 


сі х 

с1 0 Д?2 


> 0 . 


й\ (I з с1 5 

( 1 0 ^2 ^4 
0 С/д 


>0 


Сама таблица составляется по следующему правилу. 

В первой строке выписываются коэффициенты с нечетными 
индексами, а затем справа добавляются нули так, чтобы число чле¬ 
нов в строке было бы равно п. Во второй строке начиная с нуле¬ 
вого выписываются члены с четными индексами. Третья и четвер¬ 
тая строки повторяют первую и вторую, но сдвигаются на один 
член вправо, и т. д. 

В рассматриваемом случае уравнения третьей степени (п = 3) 
таблица принимает вид 


й х 4 Ъ 0 

сі 0 с1 2 0 • 
0 й ъ 




419 




5. Некоторые вопросы обеспечения устойчивости полета ракеты 


В результате получаем условия: 


^>0, 


сІ х й 
сі 0 й 


з 

2 


> 0 . 


А х 0 

а 0 а 2 о 

0 Л х <і ъ 


> 0 . 


Последнее условие сводится ко второму, если <і 3 >0, и тогда тре¬ 
бование устойчивости примет следующий вид: 

^>0; и і 3 >0. (9.17) 


Подобная проверка условий устойчивости должна проводиться для 
ряда последовательных точек траектории, поскольку коэффициенты 
уравнений на траектории меняются. 

Нетрудно убедиться в том, что движение управляемой ракеты 
может оказаться как устойчивым, так и неустойчивым. 

Пусть, например, на рулевую машину подается сигнал, пропор¬ 
циональный отклонению ракеты и не зависящий от скорости и уско¬ 
рения поворота ракеты. Тогда, как это следует из выражения (9. 5): 
Ьі = Ь 2 = 0. 

Если предположить, кроме того, что ракета вышла за пределы 
атмосферы и роль аэродинамических сил ничтожна, то в выраже¬ 
нии (9. 6) 

О 2 = О 3 = 0. 


Тогда из выражений (9.8) и (9. 11) получаем: 

СІ Х = С х С 

^3 = ь оЩ ( С і ^ 2 ) • 

Полученные выражения совместно с выражениями (9. 17) тре¬ 
буют, чтобы С Х >С 2 . Это условие, как видно из выражений (9.8), 
может быть легко выдержано. Однако величина й\й 2 —оказы¬ 
вается равной нулю, хотя по условиям (9. 17) при устойчивом дви¬ 
жении она должна быть больше нуля. Это значит, что система на¬ 
ходится на границе устойчивости и ракета будет совершать незату¬ 
хающие колебания. Причиной этому явился неправильный закон 
регулирования, заключающийся в том, что на рули подается сиг 
нал, пропорциональный только углу Дф. 

Для того чтобы получить устойчивое движение, достаточно по¬ 
давать на рулевые машины сигналы, пропорциональные не только 

Дф, но и Дф, а для улучшения системы регулирования — пропорцио¬ 
нальные также и Дф. Тогда в выражении (9. 5) Ъ\ и Ь 2 не будут 
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равны нулю. При надлежащем подборе этих коэффициентов легко 
обеспечить устойчивость системы стабилизации. 

Система стабилизации баллистической ракеты дальнего дей¬ 
ствия Ѵ-2 основана именно на этом принципе. 

Для оценки устойчивости процесса стабилизации существует 
много различных теоретических приемов, более совершенных и точ¬ 
ных, чем изложенный выше простейший способ. Все эти приемы, 
однако, не удовлетворяют запросам практики, поскольку зависи¬ 
мости различных входных и выходных величин во многих элемен¬ 
тах автомата стабилизации являются гораздо более сложными, 
чем принимаемые в теоретических исследованиях. Некоторые эле¬ 
менты автомата стабилизации имеют существенные нелинейности, 
и уравнения, характеризующие работу этих элементов, не подда¬ 
ются достаточно точному и простому анализу. Поэтому в практике 
создания и настройки системы управления ракет прибегают обычно 
к методу моделирования. 

Принципы моделирования работы автомата стабилизации 

Под моделированием понимается воспроизведение поведения 
некоторой сложной системы при помощи другой, более простой 
и доступной для наблюдения. Эта более простая система называет¬ 
ся моделирующим устройством. 

Автомат стабилизации проектируется обычно на основе опыта 
и некоторых предварительных теоретических соображений, связан¬ 
ных с конструктивными особенностями ракеты. 

Созданный и проверенный по отдельным блокам автомат стаби¬ 
лизации не может быть принят для установки на борту летатель¬ 
ного аппарата, хотя бы уже потому, что он еще нуждается в необ¬ 
ходимой общей настройке в соответствии с конструктивными и бал¬ 
листическими характеристиками самой ракеты. В отличие от само¬ 
летных автопилотных систем настройка автомата стабилизации 
беспилотного летательного аппарата не может быть изменена во 
время полета. 

В силу указанных обстоятельств система управления предвари¬ 
тельно всесторонне исследуется на моделирующих устройствах. 

Практика показывает, что линеаризованные уравнения (9.7) 
достаточно точно отражают особенности поведения ракеты в про¬ 
цессе стабилизации. Они могут быть обобщены введением возму¬ 
щающей поперечной силы іѴ ВО зм и возмущающего момента М ВО зм 
и примут следующий вид: 

- Д0 + С. Да + С 2 ДѲ + С 3 Д§=; 

Дер -|- тп 1 Дер + т,Да ■+■ /га 3 Д8 = — 

Д<р = ДѲ -(- Да. 
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Величины ІѴвозм и М вош являются ограниченными по величине 
и отражают влияние возможных возмущающих факторов. Они мо¬ 
гут быть заданы в виде некоторых функций для любого момента 
времени полета. 

Закон регулирования (9. 5) 

До = Ь 0 Дер + Ь г Дер + 

в отличие от уравнений (9. 18) не может быть использован в целях 
получения достаточно правильного суждения об устойчивости си¬ 
стемы стабилизации. Как показывает опыт, зависимость изменения 
угла отклонения руля Аб от угла отклонения оси ракеты Дф имеет 
более сложные дифференциальные соотношения, содержащие не¬ 
линейности. Поэтому, вообще говоря, уравнение управления имеет 
вид 

/^(До, д8, . . . , Дер, Дер, Дер) =0. (9.19) 


Таким образом, для расчета стабилизации по углу тангажа 
совместно должны быть решены три уравнения (9. 18) и уравнение 
(9. 19). Решение уравнений (9. 18) набирается на моделирующей 
установке. Для воспроизведения зависимости (9. 19) используется 
в натуре сам автомат стабилизации. 

Наиболее удобны в обращении электронные моделирующие 
установки, в которых аналогами воспроизводимых величин (углов 
Аф, АѲ и Да) являются напряжения в различных элементах элек¬ 
трических цепей. 

Для решения уравнений, подобных уравнениям (9.18), необхо¬ 
димо, чтобы электронное устройство было способно осуществлять 
следующие простейшие операции: 

1) умножение напряжения на некоторую постоянную или мед¬ 
ленно изменяющуюся величину (с изменением знака или без изме¬ 
нения) ; 

2) интегрирование функции напряжения; 

3) дифференцирование функции напряжения. 

Из элементов, производящих указанные операции, могут быть 
составлены схемы, воспроизводящие решение данных уравнений. 

Для выполнения первой из трех операций используется ячейка, 
собранная по схеме, показанной на фиг. 9.31. 

Основным элементом в этой схеме является многокаскадный 
ламповый усилитель постоянного тока с большим коэффициентом 
усиления. (К= ІО 5 -МО 6 ) 

^вых ± **вх- 

Сила тока 


г 


и 


вх 


^вых 


Л* 
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Так как /3 неизмеримо меньше і\ и / 2 , то 

~ І 2 , 


^вх — и п „ — и , 


вх 


вх “вых 


л, 


*2 



/////////77/;/;;////?'//////, 

Фиг. 9.31. Схема умножения. 


В силу того, что и вх в К раз меньше и вых , где /С — очень 
большое число, очевидно, 

Я? 

и — ___ 11 

“'ВЫХ о ^вх* 

Таким образом, при надлежащем отношении /? 2 /Я і достигается 
увеличение входного напряжения в нужное число раз. Если 
множитель Я 2 /К 1 необходимо менять во времени, сопротивление 
Яі или /? 2 делается переменным и движку потенциометра за¬ 
дается смещение по заданному закону. 



Для операции интегрирования используется та же схема, но 
активное сопротивление Я 2 заменяется емкостным (фиг. 9.32). 
В этом случае 


г 
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Приравнивая токи и учитывая, что 

и вых 


и =■ 

вх к 


при большом К получаем 


( 9 - 20 ) 

На фиг. 9. 33 показана схема дифференцирования. Здесь 


а , , ч . и вх —И вых 

Ь \ С ( и в 1 й вх)» 1 2 д 



Фиг. 9.33. Схема дифференцирования. 


Отсюда в силу большой величины К 


^вых 


йі 


Из подобных ячеек, производящих указанные операции, можно 
составить схемы для решения многих уравнений. Пусть, например, 
требуется составить схему для решения простейшего уравнения 
первой степени 

х + Тх=0, (9.21) 

где Т — заданная медленно меняющаяся функция времени. При 
2 =0, х=х 0 . 

Представим это уравнение в виде 

х^ — Т^хсМ. 

Погрешность этого уравнения тем меньше, чем медленнее будет 
меняться Т по сравнению с х . 

Сопоставляя это выражение с выражением (9.20), замечаем их 
полное сходство. Следовательно, уравнение (9.21) решается обыч¬ 
ной интегрирующей ячейкой (фиг. 9.34), выход которой замкнут 
на вход, поскольку и вх и и вых являются аналогами одной и той же 
величины х. Схема для решения уравнения (9.21) представлена на 
фиг. 9. 34. 
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Аналогом переменного коэффициента Т является параметр 
1/ЯС, величина которого меняется путем перемещения движка по¬ 
тенциометра по заданному закону. 

Операция решения уравнения (9.21) выглядит следующим об¬ 
разом. 

К зажимам А и В подключается регистрирующий прибор, на¬ 
пример осциллограф, который будет фиксировать величину ц вх , 
воспроизводящую закон изменения х. К тем же зажимам подводит¬ 
ся постоянное напряжение и 0і соответствующее начальному значе¬ 
нию х 0 . В момент / = 0 источник напряжения отключается, а движок 



потенциометра приводится в движение по заданному закону. 
В последующее время осциллограф зафиксирует искомую зависи¬ 
мость х^І(і ) . 

Теперь рассмотрим, как в общих чертах должна выглядеть мо¬ 
делирующая установка для решения уравнений (9.18) и (9.19). 
Для воспроизводства зависимости (9. 19) используется в натуре 
сам автомат стабилизации (АС, фиг. 9.35). Если на его вход, т. е. 
к потенциометрам гироприбора, подать сигнал Дф, рули ответят на 
это отклонением Дб. Чтобы полностью воспроизвести условия рабо¬ 
ты рулей, последние связываются с нагрузочным стендом, включа¬ 
ющим в себя подвижные массы, пружины и вязкое сопротивление. 
В результате при моделировании рули находятся под воздействием 
сил, подобных действующим на них в потоке газа. С потенциомет¬ 
ров, установленных на рулях, снимается электрический сигнал, про¬ 
порциональный Дб. 

Затем из простейших ячеек набираются блоки, производящие 
операции интегрирования уравнений (9. 18) (см. фиг. 9.35). 

Блок / соответствует первому уравнению (9. 18) и производит 
определение угла ДО по величинам СіДа, С 3 Да. Блок II производит 
вычитание углов Дф и ДѲ. Наконец, блок III интегрирует дважды 
второе уравнение (9.18) и выдает угол Дф, найденный на основе 
величин гп 2 Дб, т ъ Дб и М вош /І- 
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В настоящее время метод моделирования является основным 
методом, используемым при создании новых систем управления. 

в. УПРАВЛЕНИЕ ДАЛЬНОСТЬЮ БАЛЛИСТИЧЕСКИХ РАКЕТ 
Способы управления дальностью 

Дальность является одним из элементов траектории полета 
и определяется параметрами движения ракеты. 

Достижение заданной цели и необходимой дальности может 
быть получено при различных соотношениях параметров полета. 
Иначе говоря, ракету к заданной цели можно привести разными 
путями. 

Начиная с того момента, когда ракета перестает быть управля¬ 
емой и продолжает движение под действием сил, которые не могут 

быть нами изменены, траек¬ 
тория полета уже не зависит 
от нашего желания и почти 
целиком определяется теми 
начальными условиями сво¬ 
бодного полета, которые бы¬ 
ли получены ракетой в кон¬ 
це активного участка. По¬ 
этому для достижения раке¬ 
той заданной цели необхо¬ 
димо, чтобы параметры дви¬ 
жения в начале свободного 
полета были связаны опре¬ 
деленными соотношениями. 

Начальными параметра¬ 
ми, определяющими движе¬ 
ние баллистического тела, являются, очевидно, скорость ѵ 0у направ¬ 
ление вектора скорости (для плоского движения угол Ѳо или при 
больших дальностях угол Фо) и координаты конца активного уча¬ 
стка хо и Уо (фиг. 9. 37). Кроме того, на траекторию свободного по¬ 
лета могут оказывать влияние различные факторы, числовая оцен¬ 
ка которых заранее неизвестна. Такими факторами являются изме¬ 
нение ветра на траектории, отклонение атмосферы от стандартной, 
неопределенность стабилизации ракеты или ее головной части при 
подходе к цели и пр. Однако для баллистических ракет влияние 
всех этих факторов на дальность полета относительно невелико. 

Итак, дальность полета ракеты является функцией нескольких 
величин: 

1=/ (®0. ѳ 0. *о- У О’ с )> (9. 22) 

где і'о , Ѳ 0 , х 0 , уо — параметры движения в конце активного уча¬ 
стка, а под параметром с понимаются все дополнительные фак¬ 
торы, оказывающие влияние на дальность свободного полета. 



Фиг. 9.37. Траектория и дальность полета 

ракеты. 
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Управление дальностью неуправляемых пороховых ракет осуще¬ 
ствляется путем простого изменения угла наклона направляющих 
при пуске (фиг. 9.38). 

При таком способе управления дальностью необходимо, очевид¬ 
но, чтобы сила тяги и время работы двигателя от ракеты к ракете 
не изменялись, иначе при неизменном угле Ѳ 0 разброс по дально¬ 
сти окажется большим. Чтобы избежать этого разброса к порохо¬ 
вым зарядам двигателя предъявляются повышенные требования по 
стабильности размеров и веса, а также по точности изготовления 
пороховых камер и сопловых отверстий. 

Однако даже при полном соблюдении указанных условий всегда 
сохраняется разброс по дальности, поскольку для отдельных ракет 
возможны различия в про¬ 
цессе воспламенения, режи¬ 
ме горения и догорания по¬ 
рохового заряда. Для не¬ 
больших ракет этот разброс 
может компенсироваться 
количеством ракет, пускае¬ 
мых для поражения задан¬ 
ной площади. Для дальних 
ракет ввиду их высокой 
стоимости такая компенса¬ 
ция недопустима. Для этих 
ракет необходимо введение методов управления дальностью, обес¬ 
печивающих существенно большую точность. 

Задача управления дальностью боевой ракеты дальнего дей¬ 
ствия с принципиальной точки зрения сводится к фиксированию 
такого момента времени на траектории, когда сочетание парамет¬ 
ров движения ѵ 0 , Ѳо, *о, Уо обеспечивает получение необходимой 
прицельной дальности Ь (9.22). Вторая задача управления даль¬ 
ностью заключается в выключении двигателя в соответствии с этим 
моментом времени. 

Степень влияния на дальность каждого из параметров ѵ 0 , Ѳо, *о 
и уо неодинакова и в большой мере зависит от числовых значений 
этих параметров. Для ракеты с определенными конструктивными 
характеристиками величины ѵ 0і Ѳо, *о и уо будут зависеть от про¬ 
граммы выведения. В частности, можно выбрать программу изме¬ 
нения угла тангажа на активном участке таким образом, что откло¬ 
нения угла Ѳо будут в минимальной степени сказываться на изме¬ 
нении дальности. В этом случае основным фактором, определяю¬ 
щим дальность полета, будет значение скорости в момент выклю¬ 
чения двигателя. Координаты конца активного участка влияют на 
дальность в гораздо меньшей степени. 

Простейший, весьма грубый способ управления дальностью со¬ 
стоит в выключении двигателя в тот или иной заранее задаваемый 
момент времени в зависимости от требуемой дальности. Такой спо- 



Фиг. 9.38. Изменение дальности в зави¬ 
симости от угла бросания Ѳо. 




428 Гл. IX. Основные принципы стабилизации , управления и наведения ракет 


соб управления, основанный на предположении неизменности кон¬ 
структивных параметров для группы ракет, не дает, однако, удов¬ 
летворительной точности из-за значительных отклонений скорости 
в момент выключения двигателя. Уже разброс в тяге реально вы¬ 
полненных образцов одного и того же двигателя заметно больше 
допустимого здесь диапазона. 

Другим, более приемлемым, способом управления дальностью 
является выключение двигателя в соответствии с фактически полу¬ 
ченной скоростью (а не вычисленной в функции времени). В этом 
случае под контроль ставится один из параметров движения, наи¬ 
более сильно влияющий на дальность. Такой способ управления 
дает значительно большую точность по сравнению с выключением 
двигателя по времени. 

Неучет влияния возможных отклонений конечного значения 
угла Ѳо и координат дго, Уо является источником основной ошибки 
этого метода — так называемой методической ошибки управления 
дальностью. Степень ее влияния зависит, очевидно, от способа уп¬ 
равления дальностью. Наиболее выгодным для уменьшения методи¬ 
ческой ошибки является выключение двигателя при помощи радио¬ 
устройства, использующего в своей работе принцип Допплера. 
Устройство измеряет разность частот посланных и отраженных от 
ракеты радиоволн. Эта разность частот, как известно, зависит 
от скорости отражающего объекта, в данном случае ракеты. 
Двигатель выключается в нужный момент времени по радио¬ 
каналу. 

Этот прием управления дальностью, как и всякий радиоспособ, 
подвержен воздействию помех. 

Более простым и свободным от указанного недостатка является 
способ механического интегрирования осевых перегрузок ракеты на 
активном участке. Прибором, осуществляющим интегрирование пе¬ 
регрузок и определяющим таким образом скорость ракеты, являет¬ 
ся интегратор перегрузок. 


Устройство и работа гироскопического интегратора 

осевых перегрузок 

\ 

В качестве прибора управления дальностью баллистических ра¬ 
кет может применяться гироскопический интегратор, показанный 
на фиг. 9. 39. 

Интегратор имеет гироскопический ротор 1, приводимый в дви¬ 
жение переменным током, подаваемым в обмотку статора 2. Пита¬ 
ние и подача сигналов от интегратора осуществляются через колод¬ 
ку 3 со скользящими контактами. 

Ротор помещен в кожухе 4, который может вращаться около 
оси 5. Сила веса ротора и кожуха создает относительно этой оси 
момент. 
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Ось 5 соединена с внешней скобой 6 гироскопа, которая имеет 
возможность вращаться относительно оси х '. Через систему зубча¬ 
тых колес вращение передается диску 7, имеющему кулачки 8. 



Фиг. 9. 39. Устройство интегратора перегрузок. 

/—ротор гироскопа, 2 —обмотка статора, 3 —колодка со скользящими контактами, 
4 —кожух ротора, 5—ось подвеса гироскопа, 6 —внешняя скоба, 7—диск, 8— кулачки 
выключения двигателя, 9— арретир, 10 —вертушка установки дальности, //—диск, 
12, 13 —контакты установки нуля, 14 —контакты коррекции, /5—мотор коррекции. 


Интегратор устанавливается на борту ракеты так, что его ось х' 
совпадает по направлению с продольной осью ракеты. 

За несколько минут до старта гироскоп раскручивается. В это 
время ось гироскопа закреплена неподвижно при помощи аррети- 
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ра 9. На фиг. 9. 39 арретир вынесен в сторону. Он состоит из элек¬ 
тромагнита и двух планок. При подаче в электромагнит сигнала 
(это происходит в момент отрыва ракеты от стола) планка аррети- 
на освобождает ось гироскопа и последний вместе с кожухом ока¬ 
зывается висящим на оси 5. 

Под действием момента сил веса начинается прецессия относи¬ 
тельно оси х'. 

Для неподвижной ракеты согласно уравнению (9.2) угловая 
скорость прецессии 

_ @ч.э а 


где <3 ЧЭ —вес чувствительного элемента гироскопа (вес ротора с 
кожухом); 

а— плечо действия силы О чв относительно оси 5. 

Для ракеты, движущейся с ускорением /, кажущаяся сила 
веса в направлении оси ракеты увеличится пропорционально 
осевой перегрузке п Хі тогда 


где согласно (8. 23) 


О и аЛ 

<о = —— п х , 

со х 


п х 


^0 


Угол поворота гироскопа относительно оси х' за время і 


и 


о )(ІІ. 


Если кинетический момент гироскопа остается неизменным, 


то 


г 

т со ^ - 


йі. 


(9. 23) 


Предположим пока для простоты, что ракета поднимается 
вертикально вверх, т. е. 

У=Л=® и — + 1- 

іГо 

Тогда выражение (9. 23) дает 

Ф 


откуда следует, что в этом случае угол поворота гироскопа относи¬ 
тельно оси х ' оказывается линейно зависящим от скорости полета 
ракеты в данный момент времени. 
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Если время полета ракеты I известно, то можно по углу О найти 
скорость ракеты в этот момент. 

Интегратор настраивается на определенную дальность поворо¬ 
том вертушки 10 установки дальности. ГІри этом диск 11, имеющий 
контактное устройство, поворачивается на нужный угол Ф относи¬ 
тельно кулачков 8. 

Когда ракета наберет заданную скорость, один из кулачков 5, 
замыкая контакт, подаст сигнал, который приведет к переключению 
двигателя на конечную ступень, а затем 
второй — на полное выключение. 

Во время работы главная ось гироско¬ 
па должна постоянно оставаться перпен¬ 
дикулярной оси х'. Для того чтобы это 
условие выполнялось, в интеграторе пре¬ 
дусмотрено корректирующее устройство. 

Если главная ось гироскопа отклонит¬ 
ся вверх или вниз, замкнется верхний 
или нижний из контактов 14 и на мотор 
15 поступит сигнал соответствующего 
знака. При этом на гироскоп через зубча¬ 
тые колеса будет действовать момент от¬ 
носительно оси х '. Такой момент, как мы 
уже знаем, не ускорит и не замедлит вра¬ 
щения гироскопа относительно оси х\ т. е. 
не изменит условий интегрирования, а 
только заставит гироскоп повернуться от¬ 
носительно оси 5 и занять надлежащее 
положение. 

В общем случае наклонного полета интеграл от осевой пере¬ 
грузки будет связан со скоростью более сложной зависимостью. 

Как видно из фиг. 9. 40, кажущаяся сила веса, действующая 
в полете на ротор интегратора в осевом направлении, 



Фиг. 9.40. К определению 
осевого кажущегося уско¬ 
рения. 


О ч э п х = т Ц 9 [ѵ соз а + ѵѲ зіп а + $іп (Ѳ + а)], 

где т ч9 =:С Ч9 І8 0 — масса ротора гироскопа с кожухом. Отсюда 


1 

п х = — (г» соз а -\-ѵЬ зіп а + # д зіп<р) 

З'о 


и 


У п х Аі = — ^ (ѵ соз г + ѵЬ зіп а + ён 8 * п ?) 


-Ы 

М і 


#*8іп<р йі , 


(9.24) 


так как углы атаки на активном участке невелики. 
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Угол поворота гироскопа относительно оси х' в этом случае 
будет 



Таким образом, мы видим, что интегратор осевых перегрузок 
не выдает в чистом виде скорость полета ракеты. Для его настройки 
на определенную дальность требуется знать величину интеграла 

і 

зіп ф йі , которая вычисляется в соответствии с заданной про- 
о 

граммой угла тангажа и расчетным временем полета. Так как про¬ 
грамма в полете выполняется с некоторыми погрешностями, то эти 
погрешности в какой-то мере сказываются и на определении инте¬ 
гратором скорости ракеты ѵ. Последнее является недостатком инте¬ 
граторов осевых перегрузок, так как приводит к дополнительной 
методической ошибке при управлении дальностью. 

Устройство и работа электролитического 
интегратора осевых перегрузок 

Кроме гироскопических интеграторов, для управления даль¬ 
ностью баллистических ракет используются электролитические 
интеграторы осевых перегрузок. 

Схема электролитического интегратора представлена на 
фиг. 9. 41. 

Рычаг 1, имеющий на конце груз т ч . э , шарнирно закреплен 
в точке О. На рычаге прикреплен медный флажок 2, расположен¬ 
ный в зазоре двух электромагнитов* 3. Обмотки этих электромагни¬ 
тов питаются переменным током с частотой 500 гц. Обмотки транс¬ 
форматора Тр і включены таким образом, что при нейтральном по¬ 
ложении рычага, а следовательно, и медного флажка магнитные 
потоки в трансформаторе от обмоток 4 взаимно уничтожают друг 
друга. 

До взлета ракеты рычаг 1 заарретирован и находится в ней¬ 
тральном положении. При взлете рычаг освобождается и под дей¬ 
ствием инерционной силы О ч . э п х груз т ч . э отклоняется вниз, баланс 
моста нарушается и во вторичной обмотке трансформатора Тр\ воз¬ 
никает переменное напряжение, которое усиливается лампой Л\. 
Анодный ток этой лампы возбуждает во вторичной обмотке транс¬ 
форматора Тр 2 переменное напряжение. Эта обмотка включена 
в одну цепь с выпрямителем 5, электролитическим элементом 6 
и уравновешивающей катушкой 7, жестко скрепленной с рычагом 1- 
Магнитный поток, создаваемый током в обмотке катушки 7, вза¬ 
имодействует с полем постоянного магнита 8 и дает момент, обрат¬ 
ный моменту инерционной силы на рычаге. Таким образом, в поле¬ 
те рычаг 1 находится в равновесии. С увеличением перегрузки п х 
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возрастает отклонение рычага от нейтрального положения и увели¬ 
чивается соответственно сила тока, проходящего через уравнове¬ 
шивающую катушку и электролитический элемент 6. Сила тока с 
оказывается пропорциональной величине п х : 

і=Ап х . 


Тогда величина электрического заряда прошедшего 
электролитический элемент п х , равна 



через 


Электролитический элемент служит для интегрирования по вре¬ 
мени силы тока і и выработки импульса напряжения в момент до¬ 
стижения ракетой скорости, весьма близкой к заданной. Для этой 

цели применяются обычно хлористосе¬ 
ребряные элементы, по два на каждый 
интегратор. Электролитический эле¬ 
мент представляет собой стеклянную 
колбу, заполненную электролитом и 
имеющую два впаянных серебряных 
электрода (фиг. 9.42). 

В качестве электролита использует¬ 
ся раствор поваренной соли ЫаСІ, ук¬ 
суснокислого натрия СНзСООЫа и ук¬ 
сусной кислоты СНзСООН. 

При подключении электродов к ис¬ 
точнику постоянного тока ионы хлора 
перемещаются к аноду и, соединяясь 
Фиг. 9.42. Электролитиче- с серебром электрода, образуют на 
ские элементы интегратора. электроде слой хлористого серебра: 

Ад + С1“=Ад С1 + е~. 

На другом электроде в этот момент происходит выделение во¬ 
дорода. 

Количество выделившегося на электроде хлористого серебра 
прямо зависит от заряда, прошедшего через элемент. Если теперь 
пропустить ток в обратном направлении, на первом электроде про¬ 
изойдет восстановление хлористого серебра и ионы хлора снова 
уйдут в раствор. На втором же электроде будет откладываться 
слой хлористого серебра, как это имело место на первом электроде. 
В момент, когда запас хлористого серебра первого электрода пол¬ 
ностью восстановится, начнется выделение водорода и внутреннее 
сопротивление элемента изменится. Напряжение изменится при¬ 
мерно на 1 в. Этот скачок в напряжении используется как сигнал, 
свидетельствующий о том, что через элемент прошло определенное 
количество электричества. 
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На схеме фиг. 9.41 видно, что изменение падения напряжения 
на элементе усиливается лампой Л. Реле 9 подает сигнал на пере¬ 
вод двигателя на конечную степень, т. е. на пониженную тягу. Сиг- 



Фиг. 9. 43. Общий вид электролитического интегратора. 

рычаг, 2— флажок, 8 —электромагнит, 4—уравновешивающая катушка, 5 — термореле, 
6 —электролитические элементы, 7—штеккерная колодка. 

нал от второго электролитического элемента, не показанного на 
схеме, соответствует полному выключению двигателя. 

Из сказанного очевидно, что установка прицельной дальности 
производится в электролитическом интеграторе в соответствии с ве¬ 
личиной предварительно пропущенного через элементы заряда. 

На фиг. 9. 43 показан общий вид электролитического интегра¬ 
тора. 


28 * 
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7. ЭЛЕКТРОПНЕВМООБОРУДОВАНИЕ И РАБОТА АВТОМАТИКИ 
БАЛЛИСТИЧЕСКОЙ РАКЕТЫ ПРИ ЗАПУСКЕ И В ПОЛЕТЕ 

Бортовые источники электропитания и кабельная сеть 

Основным источником электропитания на борту баллистической 
ракеты дальнего действия являются кислотные аккумуляторные ба¬ 
тареи большой емкости, способные дать разрядный ток порядка 
нескольких десятков ампер в течение короткого промежутка вре¬ 
мени. Отличительной особенностью этих батарей являются срав¬ 
нительно небольшой вес и малые габариты. Удельная емкость бата¬ 
рей составляет величину поряда 10 а-час на килограмм веса. Эти 
качества достигаются применением мелкосетчатой поверхности 
пластин и тонкого активного слоя. 

Аккумуляторные батареи на ракете Ѵ-2 дают постоянное напря¬ 
жение 27 в. От этих батарей питаются электродвигатели рулевых 
машин, многочисленные реле, программное токораспределительное 
устройство и, наконец, три умформера, вырабатывающие перемен¬ 
ный трехфазный ток частотой 500 гц и напряжением 40 в . 

Умформер представляет собой электродвигатель, работающий 
от постоянного тока, и генератор переменного напряжения, смонти¬ 
рованные на общем валу. В качестве двигателя применяется ком- 
паундный двигатель с основной и дополнительной обмотками воз¬ 
буждения, не связанными между собой. На валу двигателя распо¬ 
ложено три пары постоянных магнитов, которые индуктируют в об¬ 
мотке статора синхронного генератора переменное напряжение. Для 
поддержания постоянства числа оборотов двигателя умформер 
снабжается регулятором частоты, который воздействует на двига¬ 
тель через дополнительную обмотку возбуждения. Внешний вид 
умформера показан на фиг. 9. 44. 

Переменное напряжение используется для питания усилителя 
преобразователя и вращения роторов гироприборов. 

На борту ракеты Ѵ-2 имеется также источник постоянного на¬ 
пряжения в 50 в — так называемая командная батарея из сухих 
элементов небольшой емкости. От этой батареи питаются только 
потенциометры гироприборов. 

Скелетная схема электропитания бортовых приборов представ¬ 
лена на фиг. 9.45. 

Провода от бортовых источников питания подводятся к различ¬ 
ным агрегатам через главный распределитель, расположенный 
в квадранте II приборного отсека. В наружной обшивке этого отсе¬ 
ка имеются два люка с автоматически закрывающимися крышками. 
Через эти люки к главному распределителю после установки раке¬ 
ты на стартовый стол подключаются два кабеля, соединяющих борт 
ракеты с наземными установками питания для предстартовых ис¬ 
пытаний. До момента старта вся бортовая аппаратура питается от 
наземных источников. В момент старта кабели, соединяющие раке¬ 
ту с землей, автоматически отключаются и выбрасываются из люка. 
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Фиг. 9. 44. Внешний вид умформера. 

1 —щиток умформера со стороны генератора, 2— ярмо, 

3 —защитная крышка, 4 —штеккерное гнездо, 5 —штеккерная 

вилка, 6 —плата. 

Общий план кабельной сети по квадрантам и отсекам представ¬ 
лен на фиг. 9.46. 

Пневмогидросистема в период предстартовой подготовки 

Баллистическая ракета дальнего действия наряду с электроси¬ 
стемой имеет бортовую пневмогидравлическую систему. Автомати¬ 
ка этих двух систем является общей и связывает воедино все опера¬ 
ции, производящиеся на борту ракеты как перед стартом, так и во 
время полета. 

Источником пневмопитания баллистической ракеты Ѵ-2 является 
семибаллонная батарея 1 (фиг. 9.47). 

К ракете, установленной на столе, через пятиштуцерную разъ¬ 
емную колодку 2, 3 подключается пневмощиток с системой клапа¬ 
нов и манометров. Воздух под давлением в 200 ат подается в семи¬ 
баллонную батарею от наземного компрессора через главный кла¬ 
пан 4 пневмощитка, разъемную колодку 2, 3 и ручной запорный 
вентиль 5. Давление контролируется манометром 6. 

Одновременно с заполнением семибаллонной батареи 1 воздух 
от главного клапана 4 пневмощитка поступает к редуктору пневмо¬ 
щитка 7, где его давление снижается до 35 ат. Далее через электро¬ 
пневмоклапан пневмощитка 8, обратный клапан 9, электропневмо¬ 
клапаны 10 и 11 системы наддува и заполнения спиртового бака 
и через нормально открытые электропневмоклапаны управления 
главными клапанами компонентов 13 воздух попадает к главному 
спиртовому 14 и главному кислородному 15 клапанам и закрывает 
их. 
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Трехбаллонная батарея 16 предназначена для создания давле¬ 
ния в спиртовом баке после выключения двигателя. Она наполняет¬ 
ся азотом до вывоза ракеты на старт. 

После заполнения пневмосистемы воздухом производятся испы¬ 
тания электро- и пневмосистемы и затем начинается заправка ра¬ 
кеты. 

Спирт подается в бак через заправочный патрубок 17. Когда бак 
заполнится на У 4 своей емкости, открывается клапан 18 и спирт за¬ 
полняет Спиртовую магистраль до главного спиртового клапана 14. 
Клапан 18 открывается под действием сжатого воздуха, ко¬ 
торый посылается электропневмоклапаном 10 через дроссель 19. 
После заполнения спиртовой магистрали клапан 18 закры¬ 
вается. 

При заливке спирта воздух из бака и заполняемых магистралей 
выходит через клапан наддува спиртового бака скоростным напо¬ 
ром атмосферного воздуха 20. Если пуск не состоялся, спирт из 
бака и магистралей сливается через сливные клапаны 21 и 22. 

Заправка спирта в ракете Ѵ-2 продолжается около 30 мин. 
Предельный уровень фиксируется электродатчиком уровня спир¬ 
та 58. 

После заправки спиртом начинается заправка ракеты жидким 
кислородом через заправочный клапан 28. Заправка продолжается 
до тех пор, пока кислород не потечет через открытый дренажный 
кислородный клапан 24. Через этот же клапан из бака удаляется 
испаряющийся до старта кислород. Уровень кислорода в баке перед 
стартом поддерживается автоматически. Датчик уровня жидкого 
кислорода 25 связан с управляющим электропневмоклапаном 26', 
который пропускает воздух на открытие или закрытие клапана под¬ 
питки жидким кислородом 27. 

Баки перекиси перманганата заправляются через патрубки 28 
и 29. При заправке этих емкостей воздух из них выходит через дре¬ 
нажные патрубки 30 и 31. При этом дренажные клапаны 32 и 33 
открыты. 

После окончания заправки вручную открывается запорный вен¬ 
тиль 5 и редуктор ПГГ 54 настраивается на определенную величи¬ 
ну давления подачи перекиси водорода в реактор. 

При настройке главный клапан ПГГ 40 закрыт и стравливание 
воздуха происходит через открытый клапан настройки редукто¬ 
ра 57. На один из патрубков этого клапана навинчивается точный 
контрольный манометр, по которому и производится настройка ре¬ 
дуктора ПГГ. После настройки клапан 57 закрывается, а контроль¬ 
ный манометр снимается. 

Незадолго до старта в камере устанавливается зажигательное 
устройство. 

На этом заканчивается подготовка к старту. Последующие 
команды подаются дистанционно. 
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Пневмогидросистема при запуске 

За несколько минут до старта запускаются роторы гироскопов. 
Затем подается команда на закрытие дренажных клапанов: 24 — 
кислородного бака (см. фиг. 9.47), 32 — бака перекиси водорода 
и 33 —бачка перманганата натрия. Дренажные клапаны закрыва¬ 
ются сжатым воздухом, который посылается управляющими элек¬ 
тропневматическими клапанами 8 и 59. В баке жидкого кислорода 
устанавливается и в дальнейшем поддерживается небольшое избы¬ 
точное давление. Датчиком давления служит реле наддува бака 
жидкого кислорода 34, управляющее электропневмоклапаном 35, 
связанным с наземной сетью сжатого воздуха. 

Далее система блокируется реле 36 и манометром 56. В случае 
недостаточного давления в кислородном баке и в магистралях над¬ 
дува ПГГ пуск не состоится. 

Следующая команда подается на открытие клапана заполнения 
спиртовой магистрали 18. Это достигается подачей сжатого воздуха 
от управляющего электропневмоклапана 10. Одновременно подает¬ 
ся команда на зажигание. На фиг. 9. 47 показана схема химическо¬ 
го зажигания. Сжатый воздух через клапан наддува бачков 37 по¬ 
ступает в бачки 38 с самовоспламеняющимися компонентами и вы¬ 
тесняет их в форсуночную головку зажигательного устройства 39. 
В камере сгорания ракетного двигателя образуется зажигающий 
факел пламени. В начале воспламенения перегорает магниевая лен¬ 
та, натянутая в камере сгорания. Эта лента включена в цепь, уп¬ 
равляющую дальнейшим пуском двигательной установки. В резуль¬ 
тате перегорания ленты происходит разблокирование системы 
пуска. 

Затем электрический ток подается на обмотку электромагнита 
одного из управляющих электропневмоклапанов 13 (на схеме ниж¬ 
него). Этот клапан закрывает допуск управляющего сжатого воз¬ 
духа к главному кислородному клапану 15, и сжатый воздух, 
который ранее запирал главный кислородный клапан, выпускается 
в атмосферу. Главный кислородный клапан 15 под действием избы¬ 
точного давления воздуха в баке жидкого кислорода и давления 
столба жидкою кислорода немного приоткрывается (как говорят, 
открывается на предварительную ступень) и кислород самотеком 
(при неработающем насосе 48 турбонасосного агрегата) поступает 
в камеру сгорания. Открытие главного кислородного клапана 15 на 
предварительную ступень вызывает замыкание электроконтакта, 
вмонтированного в клапан 15. Благодаря этому ток поступает на 
электромагнит второго (на схеме верхнего) управляющего электро¬ 
пневмоклапана 13. Этот клапан действует аналогично электро¬ 
пневмоклапану управления главным кислородным клапаном. Пре¬ 
кращается доступ управляющего воздуха в главный спиртовый кла¬ 
пан 14, а имевшийся там сжатый воздух стравливается в атмосфе¬ 
ру. Под давлением столба спирта, находящегося в баке и в маги- 
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стралях, главный спиртовый клапан приоткрывается (открывается 
на предварительную ступень) и спирт самотеком при неработаю¬ 
щем насосе 49 поступает в камеру сгорания ракетного двигателя. 

Таким образом, при пуске двигателя сначала открывается глав¬ 
ный кислородный, а затем главный спиртовой клапаны. Топливные 
компоненты поступают в камеру сгорания самотеком с очень ма¬ 
лым расходом и надежно воспламеняются зажигающим факелом 
пламени, созданным зажигающим устройством. Происходит про¬ 
грев камеры и усиление интенсивности горения зажигающего 
факела. 

Следующая команда подается на электромагнит главного кла¬ 
пана ПГГ 40, который открывается и через обратные клапаны 41 
и 42 пропускает сжатый воздух в бачки с перекисью водорода и 
перманганатом. При повышении давления в трубопроводе подачи 
перманганата (а это свидетельствует о том, что перманганат уже 
поступает в реактор 46) срабатывает реле давления 53, которое 
включено в цепь электропневмоклапанов 43 и 44. Клапан 43 управ¬ 
ляет работой клапана главной ступени 45. 

При замыкании реле 53 тотчас же открывается клапан 44 ко¬ 
нечной ступени и клапан 43, управляющий клапаном 45 главной 
ступени, который открывается через 0,4 сек. после открытия кла¬ 
пана конечной ступени. Расход перекиси водорода через оба кла¬ 
пана 44 и 45 соответствует тяге двигателя на главной ступени (25 т 
на земле). При закрытом клапане 45 расход перекиси отвечает 
тяге двигателя на конечной ступени (8 т). 

Перекись водорода и перманганат натрия поступают в реактор 
46, где происходит образование парогаза. Парогазовая смесь по¬ 
ступает к турбине 47, от которой приводятся в движение центро¬ 
бежные насосы 48 и 49. Давление, развиваемое насосами, посте¬ 
пенно открывает главные клапаны компонентов 14 и 15 на полное 
проходное сечение. В течение нескольких секунд тяга двигателя до¬ 
стигает номинала. Когда возрастающая тяга сравняется с весом 
ракеты, происходит отрыв ее от стартового стола; при этом разъем¬ 
ная колодка 2, 3 разъединяется. 

Автоматика ракеты в полете 

При отрыве ракеты от стола срабатывает так называемый кон¬ 
такт подъема, установленный вблизи одной из опорных точек ра¬ 
кеты, фиксируя начальный момент ее подъема. Сигнал от этого кон¬ 
такта является первой бортовой командой, включающей ряд 
устройств. 

При срабатывании контакта подъема происходит обесточивание 
электромагнитов, удерживающих отрывные штеккеры, подключаю¬ 
щие к ракете через главный распределитель два кабеля, подводя¬ 
щие электрический ток от наземных установок питания. Под дейст¬ 
вием силы веса и сжатых при установке пружин штеккеры отклю¬ 
чаются и выбрасываются вместе с концами кабелей через люки 
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наружу, а крышки люков захлопываются. Ракета переходит с на¬ 
земного на бортовое питание. 

По сигналу контакта подъема происходит разарретирование 
интегратора перегрузок, который с этого момента включается в ра¬ 
боту. Наконец, по тому же сигналу начинает работу программный 
токораспределитель (ПТР). 

Программный токораспределитель предназначен для подачи 
управляющих команд в определенной временной последовательно¬ 
сти группе приборов, находящихся на борту ракеты. Основные из 
этих команд следующие: 

1. Команды, связанные с работой программного механизма. 

После нескольких секунд вертикального полета ПТР включает 

в работу программный механизм гирогоризонта. Для питания ша¬ 
гового мотора программного механизма в вибраторе ПТР выраба¬ 
тывается переменный ток с частотой 45 гц. После того как програм¬ 
ма отработана и требуется выдержать ракету на заданном угле ф„, 
ПТР выключает программный механизм. 

2. Команды управления взрывательными устройствами или про¬ 
граммное управление измерительной аппаратурой. 

3. Программный токораспределитель подает команды, связан¬ 
ные с изменениями условий наддува баков. Так, для ракеты Ѵ-2 на 
40-й секунде выключается клапан 20 наддува спиртового бака ско¬ 
ростным напором атмосферного воздуха, а после выключения дви¬ 
гателя ПТР дает команду на электропневмоклапан 52, через кото¬ 
рый происходит заполнение этого бака азотом из трехбаллонной 
батареи 16. 

В зависимости от особенностей ракеты и ее бортовой автома¬ 
тики команды ПТР могут существенно изменяться. 

Конструктивно программный токораспределитель представляет 
собой электродвигатель постоянного тока, связанный через шесте¬ 
ренчатый редуктор с кулачковым валиком. При вращении валика 
кулачки в определенной последовательности замыкают контакты, 
что и дает начало соответствующим командам. 

Программный токораспределитель ракеты Ѵ-2 со снятыми 
крышками показан на фиг. 9.48. 

В полете наддув кислородного бака ракеты Ѵ-2 производится 
газифицированным кислородом, поступающим из теплообменника 50 
(см. фиг. 9. 47). Наддув спиртового бака до 40-й секунды произ¬ 
водится скоростным напором через заборник 51. После снижения 
скоростного напора клапан 20 закрывается. 

Когда скорость ракеты приближается к заданной, от интеграто¬ 
ра перегрузок подается сигнал на электропневмоклапан управления 
главной ступенью 43, в результате чего закрывается клапан 45 
главной ступени. Двигатель переходит на восьмитонную тягу. 

По главной команде на выключение двигателя, подаваемой от 
интегратора, когда скорость ракеты равна заданной, закрывается 
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клапан 44 и парогазогенератор, а 
вслед за ним и двигатель прекра¬ 
щает работу. 

Одновременно: 

1. Обесточиваются обмотки 
обоих управляющих электропнев¬ 
моклапанов 13, и сжатым возду¬ 
хом закрываются главные клапа¬ 
ны компонентов 14 и 15. 

2. Обесточивается управляю¬ 
щий электропневмоклапан 10. 

Сжатый воздух через дроссель 19 
поступает к клапану заполнения 
спиртовой магистрали 18 и мед¬ 
ленно его закрывает. 

3. Открывается электропнев¬ 
моклапан 52, и сжатый азот из 
трехбаллонной батареи наддувает 
опорожненный спиртовой бак во 
избежание его смятия при входе 
в плотные слои атмосферы. 

Из рассмотренной типичной 
последовательности операции при 
работе пневмогидросистемы вид¬ 
но, что аппаратура баллистиче¬ 
ской ракеты дальнего действия 
обладает высокой степенью авто¬ 
матизации. Правильная работа 
всех звеньев автоматики электро¬ 
пневмосистемы является необходимым условием нормального за¬ 
пуска и полета ракеты. 

8. СПОСОБЫ НАВЕДЕНИЯ НА ЦЕЛЬ УПРАВЛЯЕМЫХ РАКЕТ 
Наведение при помощи команд 

Под наведением понимаются все те действия, которые должны 
предприниматься во время полета ракеты для того, чтобы послед¬ 
няя попала в цель. Наведение может производиться как стрелком- 
наводчиком при дистанционном управлении, так и автоматически. 
Если автомат наведения находится на борту ракеты, то такое наве¬ 
дение называется самонаведением. 

Наведение бывает необходимым как для стрельбы по подвиж¬ 
ным, так и неподвижным целям. В обоих случаях оно позволяет 
устранить во время полета ракеты те погрешности, которые свой¬ 
ственны стрельбе неуправляемыми снарядами, и, кроме того, дает 
возможность поразить быстро движущуюся цель независимо от 
предпринимаемых ею маневров. В тех случаях, когда наведение 



Фиг. 9. 48. Программный токораспре- 
делитель. 

/—программный валик, 2— 1 контактная груп¬ 
па на 14 пар контактов, 5—нижняя плата, 
4 —верхняя плата, 5 —стойка, 6 —стойка для 
закрепления токонесущих деталей, 7—зуб¬ 
чатый редуктор, 8 —20-полюсный штеккер, 
9 —реле. 
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предназначено для внесения небольших исправлений в траекторию 
полета, оно носит название системы коррекции. 

В ряде случаев наиболее простой является система наведения 
при помощи команд. Она заключается в том, что снаряд движется 
по траектории, предписываемой ему извне в первую очередь в за¬ 
висимости от движения цели. В связи с этим система наведения 
предусматривает одновременное наблюдение как за снарядом, 
так и за целью. 

Наведение при помощи команд в зависимости от способа сле¬ 
жения разделяется на систему с визуальным (или оптическим) 
слежением и радиолокационным. 

Оптическое слежение применяется при сравнительно небольших 
дистанциях стрельбы при условии прямой видимости цели и снаря¬ 
да. Во время полета ракеты наводчик манипулирует ручкой навод¬ 
ки, при отклонении которой от нейтрального положения изменяется 
длительность соседних передаваемых импульсов. Чем сильнее от¬ 
клоняется ручка в одной или другой плоскости, тем больше эта раз¬ 
ность и тем более сильным оказывается сигнал на поворот рулей 
в соответствующей плоскости. Степень необходимого отклонения 
ручки определяется по наблюдению за движением снаряда. Вовре¬ 
мя наводки снаряд и цель в поле зрения наводчика совмещаются. 
В результате снаряд оказывается постоянно на прямой, соединяю¬ 
щей наводчика с целью (фиг. 9.49), и совершает движение по так 
называемой трехточечной кривой (наводчик—снаряд — цель). 

Автомат стабилизации снаряда, управляемого при помощи 
команд, снабжается вводом для приема сигналов наводки. Эти сиг¬ 
налы поступают к исполнительным органам (к рулевым машинам) 
параллельно с сигналами, вырабатываемыми чувствительными эле¬ 
ментами автомата стабилизации. На снаряд управляющие коман¬ 
ды подаются либо по проводам, либо через радиоканал. 

Система с радиолокационным слежением более сложная. В ней 
используются обычно два локатора: один непрерывно следит за 
целью, а другой — за снарядом. Слежение является автоматиче¬ 
ским. Излучающему вибратору локатора сообщается быстрое вра¬ 
щение относительно оси, составляющей небольшой угол с осью на¬ 
правленного излучения (фиг. 9.50). 

Если цель находится не на оси вращения вибратора, возникает, 
как говорят, сигнал ошибки и отраженные от цели импульсы оказы¬ 
ваются модулированными по амплитуде с частотой вращения 
(фиг. 9. 51). Глубина модуляции возрастает с отклонением цели от 
оси вращения. Принятый сигнал усиливается, выпрямляется и его 
фаза сопоставляется с фазами угловых отклонений вибратора 
в двух плоскостях. По разности фаз дается команда на сервоприво¬ 
ды, поворачивающие антенну локатора по углу возвышения и ази¬ 
муту так, чтобы сигнал ошибки уменьшился до нуля и ось постоян¬ 
но была бы направлена на цель. Точно так же осуществляется сле¬ 
жение и за снарядом. 
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Общая схема наведения с двумя следящими локаторами пока¬ 
зана на фиг. 9. 52. Углы положения цели и снаряда, производные 
этих углов по времени, а также расстояния до цели и до снаряда 
передаются от локаторов счетно-решающему устройству, где произ- 


найодчи* 


цепь 



Фиг. 9. 49. Схемы командного наведения снарядов на цель по трехточеч¬ 
ной кривой. 


водится вычисление необходимых управляющих команд. Через 
управляющий передатчик эти команды подаются снаряду. 

В описанном способе наведения сближение снаряда с целью 
производится обычно методом упрежденной точки. Счетно-решаю- 
Щее устройство определяет, где будет находиться цель в момент до¬ 
стижения ее ракетой в предположении, что замеренные в данный 
Момент параметры движения цели не изменятся до момента встре¬ 
чи. В эту точку (точку упреждения) и направляется снаряд. Так 
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как во время полета снаряда цель может маневрировать, вычисле¬ 
ние производится непрерывно и положение упрежденной точки ме¬ 
няется, что учитывается внесением соответствующих команд. 



Наведение при помощи команд в случае визуального и оптиче¬ 
ского слежения является наиболее простым из всех существующих. 
Недостатком же этой системы является ее низкая эффективность: 
в течение более или менее продолжительного времени система ока- 



Фиг. 9.51. Модуляция отраженных импульсов вследст¬ 
вие сигнала ошибки. 


зывается занятой только одной целью и только одним снарядом. 
Пока не окончено слежение за первым снарядом, второй снаряд 
выпускать нельзя. В этом смысле более совершенным является на¬ 
ведение по лучу. 
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Фиг. 9. 52. Схема наведения с двумя следящими локаторами. 

/—цель, 2— снаряд, 3 —-связь с локатором раннего оповещения, 4 —локатор сле¬ 
жения за целью, о —локатор слежения за снарядом, 6 —вычислительная машина, 
7—передатчик управляющего сигнала на ракету, в—момент разрыва снаряда. 


Наведение по лучу 

В системе наведения по лучу используется один локатор, непре¬ 
рывно следящий за целью. Снаряд вводится в следящий луч 
и в дальнейшем до встречи с целью удерживается в нем самостоя¬ 
тельно. Движение снаряда, таким образом, происходит, как и при 
визуальном наведении, по трехточечной кривой (фиг. 9. 53). 

Локатор следит за целью автоматически. Для этого использует¬ 
ся упомянутый выше принцип создания сигнала ошибки. 

Снаряд, движущийся по лучу, имеет приемник, работающий 
на несущей частоте локатора. Когда снаряд отходит от оси луча, 
то вследствие вращения излучающего диполя принятые на борту 
сигналы-посылки локатора оказываются модулированными по ам¬ 
плитуде подобно тому, как это было показано на фиг. 9.51. Усилен¬ 
ный и выпрямленный сигнал сопоставляется в бортовом устройст¬ 
ве с опорным напряжением, фаза которого увязывается через осо¬ 
бый радиоканал с фазовыми положениями наземного излучающего 
диполя по двум плоскостям. В зависимости от глубины модуляции 
и сдвигов фаз в бортовом устройстве вырабатываются соответству¬ 
ющие команды на рули тангажа и рысканья с таким расчетом, что¬ 
бы снаряд вернулся на ось луча наводки. Стабилизация по крену 
осуществляется обычно при помощи автономной системы. 

Описанная система наводки обладает сравнительно большой 
эффективностью, поскольку по одному лучу с небольшим интерва¬ 
лом может быть выпущено несколько снарядов. Вместе с тем суще- 
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ствует целый ряд факторов, снижающих эксплуатационные качест¬ 
ва этой системы. 

Вследствие несовершенства аппаратуры неизбежно возникают 
угловые колебания радиолуча, что создает трудности для удер¬ 
жания снаряда на линии наведения. Эти трудности усугубляются 
еще и тем, что для получения необходимой точности наводки радио¬ 
луч должен быть достаточно узким. В связи с последним обстоя¬ 
тельством стартующий снаряд не может быть введен сразу непо- 


Три различных момента положения цели 



Фиг. 9. 53. Схема наведения по лучу. 

/—цель, 2— снаряд, 3 —связь с локатором раннего оповещения, 4—локатор 
слежения за целью, 5 —синхронная связь, 6 —локатор наведения. 


средственно в узкую зону действия управляющих сигналов и необ¬ 
ходимо применение дополнительных средств. В качестве одной из 
возможных мер для решения этой задачи можно применить второй 
стартовый локатор с большим углом раскрытия луча. 

Точность наведения по радиолучу снижается с увеличением рас¬ 
стояния от передатчика и в момент приближения снаряда к цели 
становится наихудшей, в то время как именно в этот момент к точ¬ 
ности наведения предъявляются наиболее высокие требования. 
Поэтому система наведения по лучу обычно комбинируется на по¬ 
следнем этапе с системой самонаведения. 

Одной из разновидностей наведения по лучу является боковая 
радиокоррекция, проектировавшаяся в свое время немцами для 
баллистических ракет с целью ограничения боковых отклонений 
ракеты от программной плоскости стрельбы. Чтобы точно зафикси¬ 
ровать на активном участке полета плоскость стрельбы, применя- 
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ются два локатора, работающих на 
разных частотах, но дающих синхронные 
импульсы. Локаторы установлены так, 
чтобы плоскость равной мощности сигна¬ 
лов совпадала с плоскостью стрельбы 
(фиг. 9.54). 



Фиг. 9.54. Схема боковой 
коррекции баллистической 
ракеты дальнего действия. 


Фиг. 9. 55. Схема полуактивного самонаве¬ 
дения. 


Полуактивное самонаведение 

Логическим развитием системы наведения по лучу является так 
называемое полуактивное самонаведение. 

Поскольку цель постоянно освещена локатором, она является 
источником отраженных лучей, по которым и ориентируется снаряд 
(фиг. 9.55). В этом случае по мере сближения с источником излу¬ 
чения, т. е. с целью, точность наводки увеличивается. 

Приемная антенна самонаводящегося снаряда имеет узкую зону 
направленного приема и устанавливается в носовой части снаряда. 
Антенна имеет свободу углового перемещения и при переходе на 
самонаведение осуществляет поиск и захват цели. В дальнейшем 
антенна непрерывно направлена на цель. Когда цель «захвачена», 
система управления производит поворот снаряда так, чтобы ось его 
совпала с направлением оси антенны. С этого момента снаряд дви¬ 
жется по кривой погони, т. е. по такой кривой, касательная к кото¬ 
рой постоянно направлена на цель. 

При маневрах цели самонаводящийся снаряд получает замет¬ 
ные боковые перегрузки, величина которых существенно зависит от 
способа сближения с целью. Более благоприятным с этой точки 
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зрения является не прямое наведение на цель, а преследование с 
небольшим углом упреждения (фиг. 9.56). 



Фиг. 9. 56. Схема самонаведения с углом упреждения. 

Полуактивное самонаведение, так же как и наведение по лучу, 
имеет тот недостаток, что оно осуществимо только при условии пря¬ 
мой «видимости» цели локатором с земли. 


Активное самонаведение 


Система активного самонаведения снарядов-перехватчиков яв¬ 
ляется наиболее сложной и трудно выполнимой из всех прочих 

систем самонаведения. В 

Зона сиен ал об, посылаемых 7> - 

радиолокатором пакеты. 


этой системе снаряд сам 
облучает цель, а затем 
ориентируется по отра¬ 
женным от цели сигналам 
без какой-либо помощи 
извне (фиг. 9.57). 

В отличие от полуак- 
тивного наведения в рас¬ 
сматриваемой системе 
возможно одновременное 
наведение нескольких 
снарядов по нескольким 
целям. Однако при актив¬ 
ном самонаведении сна¬ 
ряд должен нести пере¬ 
датчик, который мог бы через направленную вперед антенну посы¬ 
лать радиосигналы. Кроме того, на борту снаряда должен нахо¬ 
диться приемник и система управления, которая направляла бы 
снаряд в сторону источника отраженных сигналов. Очевидно, сна¬ 
ряд должен нести на себе полную аппаратуру захвата и сопрово- 



Сигнат?, 
отраженные цель® 


Фиг. 9.57. Схема активного самонаведения. 
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ждения цели бортовым локатором. Если имеется в виду наведение 
в упрежденную точку, на снаряде должно находиться также и счет¬ 
но-решающее устройство. Все это делает снаряд довольно тяже¬ 
лым и сложным. Поэтому при всех прочих равных условиях сна¬ 
ряды с активным самонаведением имеют относительно небольшую 
дальность. Ограничение дальности связано также с тем, что борто¬ 
вой передатчик имеет сравнительно малую мощность и система 
оказывается более восприимчивой к помехам. 


Пассивное самонаведение 

Под системой пассивного самонаведения понимается такая си¬ 
стема, в которой приемник, установленный на снаряде, использует 
энергию, излучаемую самой целью (фиг. 9.58). Здесь возможно 
наведение по звуку, свету, по изменению магнитного поля и пр. 
Наиболее важным и широко применяющимся способом является 
наведение по тепловому (инфракрасному) излучению. 



Фиг. 9.58. Схема пассивного самонаведения. 

Инфракрасным излучением именуется полоса электромагнитных 
волн или длинных световых волн от 0,5 до 300 мк, лежащих за пре¬ 
делом видимости человеческого глаза. Их источником являются 
в первую очередь выхлопные газы двигателя, по которым и ориен¬ 
тируется снаряд при самонаведении. 

Головки инфракрасного наведения рассчитываются обычно на 
определенный, сравнительно узкий диапазон длин волн. Так, напри¬ 
мер, температура выхлопных газов ТРД составляет величину по¬ 
рядка 750° С. При этой температуре наибольшей энергией обладают 
тепловые лучи, имеющие длину волны порядка 3 мк. 

С повышением температуры излучающего тела интенсивность 
излучения резко возрастает, а длина волн, имеющих наибольшую 
энергию, несколько уменьшается. 

В качестве индикатора («глаза»), реагирующего на инфракрас¬ 
ное излучение, применяются так называемые тепловые индикаторы. 


29 * 
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Их действие основано на том, что при освещении тепловыми луча¬ 
ми электрическое сопротивление чувствительного слоя индикатора 
заметно меняется. В тепловых индикаторах используются обычно 
два чувствительных элемента, включенных в мостовую схему. 
Инфракрасное излучение направляется на один элемент. Второй 
обеспечивает температурную компенсацию в случае изменения тем¬ 
пературы окружающей среды. Материалом чувствительного слоя 
может служить сернистый свинец, теллуристый свинец, селенистый 
свинец, сурьмянистый индий и некоторые другие соединения. Си¬ 
стема наведения снаряда работает по принципу удержания тока 
чувствительного элемента на максимуме. 

Преимуществом инфракрасной системы наведения по сравне¬ 
нию с радиолокационной является меньшая подверженность искус¬ 
ственно создаваемым помехам. До сих пор неизвестны способы 
скрытия или маскировки инфракрасного излучения самолета. Го¬ 
ловки самонаведения, работающие по принципу инфракрасного из¬ 
лучения, оказываются, как показывает опыт, проще и легче лока¬ 
ционных головок. Наконец, система наведения по инфракрасному 
излучению обладает более высокой разрешающей способностью, 
т. е. способностью выделять из группы целей отдельную цель. 

Системы инфракрасного самонаведения обладают и рядом недо¬ 
статков. Основным недостатком, создающим большие трудности в 
проектировании и освоении аппаратуры, является повсеместность 
инфракрасного излучения и наличие более или менее интенсивного 
инфракрасного фона. Так, например, инфракрасное излучение 
Солнца, отраженное от быстроизменяющейся облачности, может* 
отвлечь снаряд от цели. Инфракрасное излучение поглощается 
в атмосфере значительно интенсивнее, чем радиоволны. Поэтому 
в сильный дождь или туман дальность действия системы инфра¬ 
красного самонаведения может резко уменьшиться. 

Несмотря на указанные органические недостатки, инфракрасная 
техника получает в настоящее время все большее распространение. 

Заканчивая краткий обзор систем наведения и самонаведения 
ракет, следует отметить, что в реальных конструкциях все перечис¬ 
ленные способы наведения непрерывно изменяются и совершенству¬ 
ются; они являются предметом новой, сильно развивающейся обла¬ 
сти техники. Приведенная здесь общепринятая краткая классифи¬ 
кация типов наведения является далеко не исчерпывающей и спо¬ 
собна дать читателю только самую предварительную ориентировку 
в этом вопросе. 

9. РАССЕИВАНИЕ ПРИ СТРЕЛЬБЕ РАКЕТАМИ 
Мера рассеивания 

За оценку степени точности стрельбы ракетами могут быть при¬ 
няты те же самые показатели, что и в артиллерийской практике. 

Предположим, что ведется стрельба по некоторой цели неогра¬ 
ниченно большим числом одинаковых ракет при неизменных уело- 
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виях пуска (фиг. 9. 59). При этом, когда мы говорим об «одинако¬ 
вых ракетах» и «неизменных условиях», то понимаем под этим 
лишь «одинаковость» и «неизменность» в тех пределах, в каких их 
можно обеспечить по технологическим соображениям и по практи¬ 
ческим условиям ведения стрельбы. 

На самом деле геометрические и весовые характеристики ракет 
будут от снаряда к снаряду несколько меняться, оставаясь в преде¬ 
лах допусков. Условия горения заряда в одной ракете будут, хотя 
бы и незначительно, отличаться от условий горения в другой. Сами 
условия пуска также не будут оставаться неизменными. Случай- 


і 



Фиг. 9. 59. Рассеивание при стрельбе ракетами. 


ные, пусть даже совершенно незаметные смещения пусковой уста¬ 
новки от выстрела к выстрелу, случайные порывы ветра во время 
полета ракеты изменят в какой-то мере условия пуска. 

Однако, говоря об одинаковых ракетах и неизменных условиях, 
мы вместе с тем имеем в виду, что из технологии изготовления 
и снаряжения ракет и условий пуска исключены систематические 
ошибки и систематические отклонения от некоторых средних зна¬ 
чений. Устранена, например, неточность контрольного измеритель¬ 
ного инструмента, которая могла бы привести к систематическому 
отклонению геометрических размеров ракеты или ее заряда от нор¬ 
мы. Учтена постоянная скорость ветра, влияющего на дальность 
и пр. 

Таким образом, при стрельбе одинаковыми ракетами при неиз¬ 
менных условиях пуска отклонение ракет от цели будет носить слу¬ 
чайный характер и точки попадания, показанные на фиг. 9. 59, бу¬ 
дут в большей или меньшей мере разбросаны относительно цели. 
При большом числе выстрелов случайные отклонения от цели, точ¬ 
нее распределение снарядов на плоскости, будет подчиняться зако¬ 
ну распределения Гаусса для случайных величин. 

Если на плоскости х—у (см. фиг. 9. 59) выделить прямоуголь¬ 
ник со сторонами Ах и Ау, то количество снарядов А N. попавших в 
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этот прямоугольник, при большом числе выстрелов будет пропор¬ 
ционально площади ДхД у: 

/ЛхДу. 

Коэффициент пропорциональности / представляет собой функ¬ 
цию координат хи у: 

/=/(•*,.у). 


Это и есть функция распределения. Согласно закону Гаусса 


(9.25) 

где А, к и к — некоторые константы, причем величины к и к опреде¬ 
ляют степень рассеивания соответственно по осям х и у. 



Фиг. 9.60. Поверхность, описываемая 
функцией распределения }(х, у). 



Поверхность, описываемая уравнением (9.25), показана на 

фиг. 9. 60. 

Функция / имеет максимум в начале координат при х=у= 0 
и обращается в нуль при х= ±оо или У = + оо. 

Определим геометрическое место точек равного распределения. 
Полагая /=С=сопз{, из (9.25) найдем 

к 2 х 2 + к 2 у 2 = 1п , 

т. е. уравнение эллипса с осями, совпадающими с осями координат. 
Размеры полуосей эллипса зависят от величины С. Таким образом, 
семейство «горизонталей» поверхности /(х, у) представляет собой 
семейство эллипсов рассеивания (фиг. 9.61). 

За меру рассеивания снарядов при стрельбе могут быть приня¬ 
ты размеры осей одного из этих эллипсов, например эллипса, вну¬ 
три которого при большом числе выстрелов укладывается полови¬ 
на снарядов, т. е. эллипса лучшей половины. 

В артиллерийской практике за меру рассеивания принимаются 
не размеры эллипса, а ширина полосы, в пределах которой при 
большом числе выстрелов укладывается половина снарядов. Раз- 
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мер такой полосы в направлении 
стрельбы (по дальности) обозна¬ 
чается через 2В Д (фиг. 9. 62), а в бо¬ 
ковом направлении — через 2В$. 

Если при стрельбе не устранены 
систематические ошибки, перечис¬ 
ленные выше, центр эллипсов рас¬ 
сеивания не будет совпадать с 
целью. Отклонение центра эллипсов 
от цели характеризует точность 
стрельбы. 


, Яд 


50% снарядов 



Направление 
(стрельбы 


Фиг. 9.62. К определению В ж 


Рассеивание неуправляемых ракет 

В настоящее время рассеивание неуправляемых ракет в не¬ 
сколько раз превышает рассеивание обычных артиллерийских сна¬ 
рядов. Объясняется это главным образом тем, что активный уча¬ 
сток полета неуправляемой ракеты, т. е. тот участок, на котором 
она набирает скорость, не является достаточно стабильным, в то 
время как артиллерийский снаряд на участке разгона, т. е. в стволе 
орудия, имеет строго заданное направление полета. Сказанное под¬ 
тверждается также тем, что неуправляемые ракеты, для которых 
период горения порохового заряда заканчивается еще на направля¬ 
ющих, имеют рассеивание примерно того же порядка, что и артил¬ 
лерийские снаряды. 



Фиг. 9. 63. Увод ракеты от направления на цель под дейст¬ 
вием эксцентрично приложенной тяги. 

Таким образом, если говорить о причинах, вызывающих рассеи¬ 
вание ракет, то следует различать причины, действующие на актив¬ 
ном участке и в условиях свободного полета. 

Основными причинами, вызывающими рассеивание ракет на 
активном участке, являются эксцентричность приложения движу¬ 
щей и аэродинамической сил, а также внешние возмущающие воз¬ 
действия, заставляющие ракету поворачиваться в полете относи¬ 
тельно поперечной оси. 

При эксцентрично приложенной силе тяги возникает постоянно 
действующий момент, заставляющий ракету непрерывно двигаться 
по криволинейной траектории и уводящий ракету от цели 
(фиг. 9. 63). Иными словами, для активного участка существенным 
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является то, что направление движущей силы постоянно следует 
за направлением поворачивающейся оси ракеты. Если эта сила от¬ 
клонила ось ракеты от заданного направления, то она поворачи¬ 
вается следом за нею сама и продолжает дальше уводить ракету 
от направления на цель. 

Аналогичным образом влияет на активном участке и аэродина¬ 
мический эксцентриситет, поскольку он изменяет направление оси 
ракеты, а вместе с тем и направление силы тяги. 

Весьма своеобразным оказывается влияние внешних возмущаю¬ 
щих факторов. Например, боковой порыв ветра на активном уча¬ 
стке заставляет ракету отклониться по курсу не по порыву, как это 
имеет место при движении артиллерийского снаряда, а против него. 
На фиг. 9. 64 показана летящая ракета, на которую воздействует 

Направление 

поворота 



Фиг 9. 64. Влияние ветра на полет неуправляе¬ 
мой ракеты. 

боковой порыв ветра. Статически устойчивая ракета повернется по 
результирующему потоку подобно флюгеру и дальше будет про¬ 
должать полет под действием силы тяги в новом направлении. 
В этом смысле невыгодно иметь ракету с большим запасом статиче¬ 
ской устойчивости. Такая ракета будет чутко реагировать на слу¬ 
чайные возмущения подобного типа, и рассеивание будет большим. 

Для ослабления действия эксцентриситета тяги и аэродинами¬ 
ческих сил неуправляемую ракету в полете проворачивают, т. е. 
заставляют сравнительно медленно вращаться относительно про¬ 
дольной оси. Это проворачивание не следует смешивать с тем бы¬ 
стрым вращением, которое сообщается турбореактивным снарядам 
для стабилизации. Здесь проворот ракеты необходим лишь как 
мера осреднения момента эксцентрично приложенных сил. 

Проворот сообщается ракете либо еще на направляющих при 
помощи винтовых полозьев, либо путем установки наклонных ста¬ 
билизаторов на ракете. В некоторых случаях проворот осущест¬ 
вляется реактивной силой струй, вытекающих из маленьких допол¬ 
нительных сопел (фиг. 9. 65). 

Кроме перечисленных основных причин, влияющих на рассеи¬ 
вание ракет, имеются и другие причины, о которых мы частично 
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упоминали ранее. Это — технологический разброс в размерах ракет 
и в величине заряда, а также разброс в самом процессе горения, 
выдержать стабильность которого от ракеты к ракете достаточно 
трудно. 

На участке свободного полета рассеивание обусловливается 
в основном разбросом аэродинамических характеристик от ракеты 
к ракете, в особенности эксцентриситетом аэродинамических сил. 
При наличии аэродинамического эксцентриситета ракета идет с не¬ 
которым углом атаки. При этом возникает поперечная сила, уводя¬ 
щая ракету в сторону. 



Фиг 9.65. Проворот ракеты на активном 

участке. 


С математической точки зрения явление рассеивания может 
рассматриваться как результат изменений, вносимых различными 
причинами в параметры траектории. 

Например, в простейшем случае для ракеты или артиллерийско¬ 
го снаряда, брошенного под углом к горизонту, при отсутствии сил 
сопротивления дальность 

ѵ о 

5ІП 2Ѳ 0 . 

§ 


В этом случае рассеивание по дальности можно рассматривать 
как следствие отклонений Ду 0 и Д0 о в величинах ѵ 0 и Ѳо. Считая 
изменения величин ѵ 0 и Ѳ 0 малыми, получим 


или 


и 


ді 

дѵ 0 


+ — ДѲ 
0 <Э0о 


Д^=— (зіп 29 ^ 0 -}-т> 0 соз 2Ѳ 0 дѲ 0 ). 


Из последнего выражения видно, что отклонения в величинах ѵ 0 
и 0 С влияют на рассеивание по дальности по-разному в зависимо¬ 
сти от скорости ѵ 0 и угла бросания Ѳо- В частности, если стрельба 
ведется при условии максимальной дальности, т. е. при Ѳо = 45°, 
рассеивание по дальности определяется только величиной Д^о- 




458 Г л. IX. Основные принципы стабилизации, управления и наведения ракет 


Относительное рассеивание по дальности для рассматриваемого 
примера 

=•— (+ % С*§ 2Ѳ 0 дѲ 0 ) . 

I ѵ 0 

Величина А Ь/Ь имеет минимум при Ѳо = 45° и обращается в 
бесконечность при Ѳо=0 и Ѳо=90°, поскольку при этом обра¬ 
щается в нуль дальность 

Подобного рода анализ рассеивания по изменению параметров 
может быть произведен для ракет с учетом сил сопротивления воз¬ 
духа и некоторых других факторов. При этом удается выяснить не 
только качественную, но в некоторых случаях и количественную 
сторону вопроса и примерно оценить величину рассеивания проек¬ 
тируемых ракет. 

Рассеивание управляемых баллистических ракет 

Как указывалось выше, рассеивание по дальности управляемых 
баллистических ракет дальнего действия связано главным образом 
с методической ошибкой управления дальностью. Одной из мер, 
существенно снижающих рассеивание баллистических ракет, яв¬ 
ляется усовершенствование способов управления дальностью при 
надлежащем выборе программы выведения. 

Другой причиной рассеивания по дальности являются инстру¬ 
ментальные ошибки прибора управления дальностью. Существенно 
меньшее влияние на разброс по дальности оказывает разброс 
импульса последействия при выключении двигателя и другие фак¬ 
торы рассеивания на участке свободного полета, как, например, от¬ 
клонение атмосферы от стандартной, неопределенность стабилиза¬ 
ции при входе в атмосферу и т. п. 

Основное влияние на рассеивание по боку оказывает боковой 
снос. Если ракета обладает некоторой несимметрией обтекания, то 
при движении в плотных слоях атмосферы возможно возникнове¬ 
ние боковой аэродинамической силы. Боковая сила также возни¬ 
кает, если линия действия силы тяги обладает эксцентриситетом 
и направлена не по оси ракеты. 

Под действием боковых сил ракета получает боковое смещение 
(фиг. 9.66). Это смещение или, как говорят, боковой снос будет 
происходить без поворота оси ракеты (поскольку такой поворот не 
допускается автоматом стабилизации). 

Гироприборы реагируют только на угловые смещения ракеты, 
и боковой снос ими не выправляется. В результате возникает за¬ 
метное рассеивание по боку. 

Устранить боковой снос можно только при помощи специальных 
устройств. 

Одним из возможных путей является создание автономного 
интегратора боковых перегрузок. Путем двукратного интегрирова- 
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ния боковых перегрузок можно получать величину бокового сноса 
и подавать соответствующие сигналы на рули / и III. 



Фиг. 9.66. Боковой снос ракеты, имеющей автомат стабилизации. 

Другим способом устранения бокового сноса является примене¬ 
ние системы боковой радиокоррекции, о чем говорилось выше. 



Глава X 


. НАЗЕМНОЕ ОБОРУДОВАНИЕ, ИСПЫТАНИЕ РАКЕТ 

И РАКЕТНЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ 

1. ПУСКОВЫЕ СИСТЕМЫ 

Комплекс наземного оборудования представляет собой само¬ 
стоятельную и весьма важную часть ракетной техники. В зависимо¬ 
сти от качества наземного обслуживания, от его культуры и от чет¬ 
кости организации в значительной мере зависит успех или неудача 
опытных пусков и практического применения ракет. 

В наземный комплекс включается все материальное и организа¬ 
ционное обеспечение пуска ракет с последующим наблюдением за 
полетом и управлением. 

На практике вопросы пуска решаются по-разному в зависимости 
от назначения и конструкции ракет. Для больших зенитных и бал¬ 
листических ракет дальнего действия организация пуска представ¬ 
ляет собой сложную задачу и требует самостоятельного рассмотре¬ 
ния. Для небольших пороховых ракет эти задачи выглядят намно¬ 
го проще и не сложнее, например, производства артиллерийского 
выстрела. Вопросы организации здесь отступают на второй план, 
и успех или неудача пусков определяются в основном только тех¬ 
нической стороной вопроса, т. е. правильностью выбранного кон¬ 
структивного решения и степенью отработки конструкции самой 
ракеты. 

В связи со сказанным понятие наземного комплекса как слож¬ 
ного организационно-технического организма применяется только 
по отношению к управляемым зенитным и баллистическим ракетам 
дальнего действия. Применительно же к пороховым наземным, 
авиационным и морским ракетам употребляется термин пусковая 
система. 

По принципу действия пусковые системы разделяются на актив¬ 
но-реактивные, динамо-реактивные и ракетные. 

Под активно-реактивной системой следует понимать артиллерий¬ 
ское орудие, используемое для выстрела активно-реактивным сна¬ 
рядом (см. гл. И, фиг. 2. 14). Начальную скорость снаряд приобре¬ 
тает от порохового артиллерийского заряда (фиг. 10.1,а). После¬ 
дующий импульс сообщается ему в результате сгорания ракетного 
заряда. 
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В динамо-реактивной системе истечение пороховых газов ракет¬ 
ного заряда происходит в замкнутый объем (фиг. 10. 1,6). Началь¬ 
ный импульс снаряд получает не только в результате тяги двига¬ 
теля, но и от сил давления, действующих на миделево сечение 
ракеты. 

В ракетной системе (фиг. 10. 1, б) струя истекает свободно. 
Система не воспринимает прямых сил отдачи. На направляющую 
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Фиг. 10.1. Разделение пусковых систем по принципу действия. 

а— активно-реактивная система, б—динамо-реактивная система, в—ракет¬ 
ная система. 


действуют только силы трения от движущегося снаряда и аэроди¬ 
намические силы истекающей струи. Такие системы являются наи¬ 
более легкими, простыми и получили в настоящее время наиболь¬ 
шее распространение. 

Пусковые системы могут быть наземного, корабельного и авиа¬ 
ционного типов. 

Наземные пусковые системы разделяются на стационарные, ме¬ 
ханизированные, прицепные, бронированные, танковые, железно¬ 
дорожные, переносные вручную и т. п. 

Наиболее характерными для наземных пусковых систем военно¬ 
го назначения являются механизированные установки гвардейских 
минометов периода Великой Отечественной войны (фиг 10 2). 
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Пусковая система, установленная на автомашине повышенной про¬ 
ходимости, состоит из блока направляющих ферменной конструк¬ 
ции. Направляющие укреплены на поворотной раме, при помощи 
которой устанавливается азимут стрельбы. Подъемный механизм 
обеспечивает нужный угол возвышения направляющих. Пусковая 
система снабжена прицельным устройством и электрооборудова¬ 
нием. 



Фиг. 10.2. Пусковые системы, смонтированные на автомашинах (парад 

на Красной площади). 

Стрельба производится из кабины машины. В кабине машины 
перед стрелком расположен щиток, на котором он может устано¬ 
вить любой порядок стрельбы: по одному, по два, по три выстрела 
или стрельбу залпами. Воспламенение ракетного заряда осуществ¬ 
ляется посредством электрозапала. 

В качестве направляющих используются большей частью про¬ 
филированные балки (фиг. 10.3), по которым ракета скользит спе¬ 
циальными штифтами с головкой. В некоторых снарядах направ¬ 
ляющие имеют винтовую форму, чтобы сообщить ракете проворот 
относительно продольной оси. 

На фиг. 10. 4 и 10.5 показаны ракетные установки из трубчатых 
направляющих на бронетранспортере и на танке. 

Миномет, транспортируемый автомашиной, показан на 
фиг. 10. 6. Турбореактивная мина этого миномета была показана 
на фиг. 2. 2. 

Для прицельной стрельбы пороховыми ракетами, как это необ¬ 
ходимо, например, при стрельбе по танкам, применяются направ¬ 
ляющие в виде длинной трубы, которые можно переносить вручную. 
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Фиг. 10. 3. Пусковая система с балочными направляющими, 
смонтированная на бронетранспортере. 


* 


* 





Фиг. 10.4. Пусковая система с трубчатыми направляющими, 
смонтированная на бронетранспортере. 
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Фиг. 10.5. Пусковая система, смонтированная на танке. 
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Фиг. 10. 6. Немецкий шестиствольный миномет. 

1 —трубчатые направляющие. 2 —зубчатая сек¬ 
торная рейка, 3 —зубчатое колесо, 4 —прицел, 

3 —рукоятка установки высоты, б—'верхняя 

часть лафета, 7—нижняя часть лафета. 
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На фиг. 10. 7 показана стрельба из противотанкового ружья. 
Ракета вставляется в трубу сзади. Снаряд спроектирован таким 
образом, что движущий пороховой заряд успевает сгореть при дви¬ 
жении ракеты еще в направляющих. Струя газа целиком уходит по 
трубе назад. 

Наземные системы для стрельбы зенитными неуправляемыми 
ракетами резко отличаются от прочих наземных систем скоростью 
наводки. Они имеют круговое наведение и большие углы возвыше- 



Фиг. 10. 7. Стрельба из противотанкового ракетного ружья. 


ния. Если стрельба ведется сравнительно небольшими снарядами, 
то пусковые системы, как и при стрельбе по наземным целям, со¬ 
ставляются из блоков трубчатых или балочных направляющих 
и стрельба ведется залпами. Для крупных управляемых ракет 
стрельба ведется одиночными выстрелами с установок, подобных 
показанной на фиг. 10. 8. 

Пусковая ракетная система подобного рода так же, как и систе¬ 
ма управления зенитным артиллерийским огнем, снабжается мно¬ 
гими вспомогательными устройствами, обеспечивающими точное 
прицеливание: дальномерами, локаторами слежения, счетно-реша¬ 
ющими устройствами, определяющими необходимые углы упреж¬ 
дения, и т. п. 

Корабельные пусковые системы обычно предназначаются для 
пуска ракет наземных типов с палубы судна для защиты от воздуш¬ 
ного или морского нападения или для поддержания десантных 
операций. Отличительными особенностями этих пусковых систем 
является быстрое наведение, обеспечивающее прицельную стрельбу 
в условиях качки, и особая разработка узлов электрооборудования 
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и узлов самой установки в связи с требованиями герметичности. 
Существуют системы с механизированной подачей снарядов. 

Пусковые системы авиационных ракет отличаются от наземных 
и корабельных установок прежде всего отсутствием механизма на¬ 
ведения. Нужное направление стрельбы задается поворотом са¬ 
мого самолета. 

Авиационные системы имеют длину направляющих, в несколько 
раз меньшую, чем наземные. 



Фиг. 10.8. Боевая установка для запуска зенитных ракет. 


На фиг. 10. 9 показаны в момент заряжания две трехствольные 
ракетные установки, помещенные под плоскостями самолета. На 
фиг. 10. 10 под плоскостью самолета видны две направляющие, 
к каждой из которых подвешено по две ракеты. 

Более современные конструкции представлены на фиг. 10. 11 
и 10. 12, где кассета с пороховыми ракетами выдвигается перед 
стрельбой из нижней части фюзеляжа реактивного самолета. Пе¬ 
реднее колесо (см. фиг. 10. 12) не препятствует стрельбе, поскольку 
во время полета оно убрано в фюзеляж. 

Крупные авиационные ракетные снаряды и большие управля¬ 
емые торпеды подвешиваются к самолету подобно обычным бом¬ 
бам. Однако здесь имеется особенность, связанная с защитой само¬ 
лета от воздействия струи двигателя торпеды при запуске. Торпеда 
подвешивается либо на достаточно большом расстоянии от плоско¬ 
стей самолета (фиг. 10. 13), либо же на параллелограммной под¬ 
веске, позволяющей отодвигать торпеду перед запуском подальше 
от корпуса самолета. Возможен также запуск двигателя торпеды 
через некоторое время после ее сбрасывания. 

На фиг. 10. 14 показана подвеска управляемой воздушной тор¬ 
педы под фюзеляжем самолета. 
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Фиг. 10.9. Самолетные ракетные установки в момент заряжания. 



Фиг. 10. 10. Спаренные направляющие с уста¬ 
новленными на цих ракетами. 
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Фиг. 10. 13. Подвеска воздушной торпеды под плоскостью крыла 

самолета. 



Фиг. 10. 14. Подвеска воздушной торпеды под фюзеляжем са¬ 
молета. 
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2. НАЗЕМНОЕ ОБОРУДОВАНИЕ 

Наземное оборудование баллистических ракет дальнего действия 

Организация пуска баллистических ракет дальнего действия 
представляет собой несравненно более сложную задачу, чем орга¬ 
низация пуска тактических ракет. 

При помощи наземного комплекса выполняются в определен¬ 
ном порядке следующие основные виды работ: 

1. Погрузка ракеты или элементов ее конструкции в железно¬ 
дорожные или воздушные транспортные средства. 

2. Транспортировка ракеты и ее элементов по железной дороге 
или по воздуху. 

3. Выгрузка ракеты или элементов ее конструкции из железно¬ 
дорожных или воздушных транспортных средств на грунтовые 
транспортные средства. 

4. Транспортировка ракеты по грунтовым дорогам. 

5. Транспортировка заправочных компонентов различными ви¬ 
дами транспорта. 

6. Выработка электроэнергии и зарядка аккумуляторов. 

7. Выработка сжатого воздуха и его осушка. 

8. Проведение предварительных испытаний при горизонтальном 
положении ракеты. 

9. Перегрузка ракеты и элементов ее конструкции на установоч¬ 
ные средства и сборка ракеты в комплексе. 

10. Установка ракеты в боевом положении на пусковом столе. 

11. Проведение автономных (по отдельным агрегатам) и ком¬ 
плексных испытаний автоматики ракеты. 

12. Заправка ракеты топливными компонентами и сжатым воз¬ 
духом. 

13. Обеспечение средств ликвидации возможных пожаров. 

14. Подогрев (в случае необходимости) отдельных элементов 
ракеты. 

15. Прицеливание ракеты. 

16. Настройка приборов управления дальностью. 

17. Подготовка средств управления полетом и контроля траек¬ 
тории. 

18. Запуск двигательной установки. 

19. Подготовка средств для определения точки падения ракеты. 

20. Слив компонентов топлива из баков ракеты в случае несо- 
стоявшегося запуска. 

21. Снятие ракеты со стартового стола, разборка ее и погрузка 
на транспортные средства. 

Оборудование наземного комплекса, предназначенное для ре¬ 
шения перечисленных задач, группируется обычно на технической 
и стартовой позициях. 
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В комплект оборудования технической позиции входят две элек¬ 
тростанции: одна для питания агрегатов наземного оборудования, 
другая для питания аппаратуры ракеты. Кроме того, на техниче¬ 
ской позиции имеются компрессорная станция с осушительной уста¬ 
новкой, машины для перевозки кабелей и приборов горизонтальных 
испытаний. 

Ракета, проверенная и испытанная на технической позиции, пе¬ 
ревозится на стартовую позицию, где к расположенному горизон¬ 
тально корпусу ракеты пристыковывается головная часть либо при 
помощи подъемного крана, либо же с помощью специального при¬ 
способления. 

После пристыковки головной части ракета устанавливается 
в вертикальном положении на пусковом столе. 



Фиг. 10. 15. Ракета на лафете (баллистическая ракета дальнего дейст¬ 
вия Ѵ-2). 

/—откидные домкраты, 2 —гидравлические подъемные домкраты, 3 —верхняя откидная 

площадка, 4 —стрела лафета, 5—поручни. 

Для подвоза и установки ракеты Ѵ-2 используется грунтовой 
лафет (фиг. 10.15). Перед подъемом ракеты лафет фиксируется 
по отношению к неподвижному пусковому столу. 

Стрела лафета при помощи гидравлических домкратов вместе 
с, ракетой может подниматься до вертикального положения 
(фиг. 10. 16). Таким образом, ракета устанавливается четырьмя 
опорами стабилизаторов на пусковом столе. В конструкции стаби¬ 
лизаторов и хвостового отсека ракеты предусмотрены специальные 
усиления, которые воспринимают вес заправленной ракеты и пере¬ 
дают его на основной нижний шпангоут корпуса, стыкующийся 
с хвостовым отсеком. На этот же шпангоут передается усилие тяги 
во время полета ракеты. 

Для подъема стрелы 4 лафета (см. фиг. 10. 15 и 10. 16) служат 
два гидравлических телескопических домкрата 2 . Так как при 
подъеме центр тяжести ракеты перемещается относительно точек 
опоры (колес) назад, в конструкции лафета предусмотрено два ме¬ 
ханических домкрата 1. Они могут быть повернуты относительно 
вертикальной оси, чем достигается задний вынос точек опоры. Дом¬ 
краты 1 на фиг. 10. 16 видны в положении, когда они оперты 
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на грунт. На фиг. 10. 17 и 10. 18 ракета показана на лафете 
перед транспортировкой и в момент установки на пусковой 
стол. 

Для установки ракеты на стол могут использоваться различные 
типы установщиков. На фиг. 10. 19 показана установка на стол аме¬ 
риканской ракеты «Карпорэл», а на фиг. 10. 20 — «Редстоун». 

В некоторых случаях ракета (это не относится к боевым раке¬ 
там) доставляется на стартовую площадку по отдельным отсекам 
и собирается непосредственно на столе. 



Фиг. 10. 16. Ракета, поднятая до вертикального по¬ 
ложения. Позиции те же, что и на фиг. 10. 15. 


На фиг. 10.21 показана транспортировка, а на фиг. 10.22 уста¬ 
новка средней части американской метеорологической ракеты 
«Викинг» на стартовом столе. После того как корпус ракеты будет 
поднят, на него при помощи крана установят головную часть, 
а к нижней части прикрепят стабилизатор. 

После установки на стол ракета Ѵ-2 освобождается от бан¬ 
дажей, связывающих ее со стрелой лафета (на фиг. 10.23 раке¬ 
та показана как раз в момент снятия бандажей). Затем лафет не¬ 
сколько отводится от стола (фиг. 10. 24) и при дальнейшей подго¬ 
товке к старту используется как ферма обслуживания, по которой 











Фкг. 10. 19. Установка ракеты «Карпорэл» на пусковой стол. 

обслуживающий персонал имеет возможность добраться до при¬ 
борного и боевого отсеков. Для удобства работы опускаются от¬ 
кидные площадки (хорошо видные на фиг. 10.24). Одна из площа¬ 
док находится вблизи люков, открывающих доступ к двигательной 
установке, а другая — на высоте приборного отсека. 

В целях обслуживания ракеты при предстартовой подготовке 
могут применяться в некоторых случаях и другие приспособления, 
как, например, показанные на фиг. 10.25 и 10.26. 

На фиг. 10. 27 показана ракета Ѵ-2, стоящая на пусковом столе. 
К столу прикреплена мачта для поддержания кабелей, осуществ¬ 
ляющих связь бортовой электроаппаратуры с наземным электро¬ 
оборудованием во время предстартовых испытаний. После старта 
отрывной штеккер отключается и кабели повисают на мачте; сама 
мачта откидывается при этом примерно на 30°. 
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На фиг. 10.28 показан чертеж пускового стола. 

Верхняя часть стола состоит из двух колец 1 и 2. Нижнее 
кольцо опирается на четыре домкрата и имеет сверху желоб с 


уложенными в нем шариками, на 
которых лежит верхнее кольцо. 
Таким образом, оба кольца об¬ 
разуют конструкцию, подобную 
упорному шарикоподшипнику. 
Ракета устанавливается на опор¬ 
ные чашки 11 верхнего кольца. 
Вместе с установленной на нем 
ракетой верхнее кольцо может 
быть легко повернуто на нужный 
угол при совмещении плоскости 
ракеты I—III с плоскостью 
стрельбы. Кольцо поворачивается 
при помощи храпового механиз¬ 
ма 4, соединенного с цепью 10. 

Внизу под пусковым столом 
расположен отражатель 3 факе¬ 
ла. Струя двигателя при пуске 
ракеты ударяется об отражатель 
и растекается из-под стола в сто¬ 
роны. 

После того как ракета уста¬ 
новлена, при помощи домкратов 
стола добиваются вертикального 
положения ее оси. Контроль ве¬ 
дется оптическими приборами по 
двум плоскостям. Затем поворо¬ 
том верхней части стола плос¬ 
кость ракеты I—III совмещается 
с плоскостью стрельбы. 

Ракета в вертикальном поло¬ 
жении подвергается сначала ав¬ 
тономным испытаниям для про¬ 
верки пневмосистемы и системы 
управления. Проверяется работа 
контакта подъема и отрывного 
штеккера. Затем производятся 



Фиг. 10.20. Установка ракеты «Ред- 
стоун» на пусковой стол. 


комплексные испытания, имити¬ 
рующие работу автоматики ракеты в момент пуска и в по 


лете. 


Для проведения вертикальных испытаний требуется компрес¬ 
сорная станция, подающая сжатый воздух к нневмощитку, электро¬ 
станция для питания агрегатов наземного оборудования и самой 
ракеты, транспортируемые испытательные пульты и, наконец, авто- 
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Фиг. 10.22. Установка корпуса раке¬ 
ты «Викинг» (без головной части и 
стабилизаторов) на пусковой стол. 
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машины для перевозки кабелей, приборов и ЗИП (запасной инст¬ 
румент и приспособления). В ЗИП имеется также комплект запас¬ 
ных приборов. В случае отказа при испытаниях какого-либо прибо¬ 
ра последний может быть заменен другим из ЗИП. На этой же 
машине перевозятся взрыватели и в специальной герметической 
укупорке графитовые рули. 



Фиг. 10.23. Установка ракеты на Фиг. 10.24. Ракета, установленная на 
пусковой стол и освобождение пусковом столе, 

ее от бандажей. 


После комплексных испытаний ракета заправляется топливом. 
Компоненты топлива в цистернах доставляются на стартовую пло¬ 
щадку непосредственно с железнодорожной позиции. Заправочный 
комплект оборудования включает в себя, кроме цистерн с насосны¬ 
ми станциями, подогреватель перекиси водорода, обмывочную ма¬ 
шину, пожарную машину, систему подпитки кислородом, передвиж¬ 
ную воздушную батарею и пр. 

На фиг. 10.29 показан момент заправки ракеты жидким кисло¬ 
родом. Кислород подается по гибкому трубопроводу, покрывшему¬ 
ся, как видно на фото, слоем белого инея. 

Пары кислорода, испарившегося в баке, выходят наружу через 
надставку к дренажной трубе. 

Общий вид стартовой площадки в момент заправки ракеты 
представлен на фиг. 10.30. 

Непосредственно перед пуском с площадки удаляются все вспо¬ 
могательные аппараты, кроме бронемашины управления, находя- 
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щейся во время пуска Ѵ-2 на расстоянии около 150 м от стола. 
С этой машины и подается команда на пуск. 

Последовательность работы автоматики ракеты при пуске была 
описана в гл. IX. 



Фиг. 10.25. Ферма обслуживания балли¬ 
стической ракеты на стартовой площадке. 


Пуск дальней ракеты с грунтового стола не является единствен¬ 
но возможным. Во время второй мировой войны делались также 
попытки осуществить пуск ракеты прямо с железнодорожной плат¬ 
формы. 

На фиг. 10.31 показана железнодорожная платформа с подъем¬ 
ной стрелой и перевозным стартовым столом. При подъеме стол 
устанавливается на рельсах, как это видно на фиг. 10. 32. Подго¬ 
товленная к старту ракета показана на фиг. 10. 33. 


Наземное оборудование зенитных управляемых ракет 

Требования к наземному оборудованию зенитных управляемых 
ракет определяются задачами противовоздушной обороны (ПВО), 
которые возлагаются на этот вид оружия. 
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Современная система противовоздушной обороны крупных объ¬ 
ектов представляет собой обычно круговой пояс стартовых станций. 

Расстояния между станциями выбираются из то¬ 
го расчета, чтобы при существующем радиусе 
действия зенитных ракет обеспечивалась бы 
сплошная круговая оборона объекта. 

Оборудование стартовых станций должно 
обеспечить заблаговременную подготовку ракет 
к пуску и пуск большого количества ракет в лю¬ 
бой момент времени. Из сказанного вытекает не¬ 
обходимость хранения на станции в течение до¬ 
вольно длительного времени большого количест¬ 
ва заправленных и полностью подготовленных к 
пуску ракет. 

В отличие от стартовой позиции баллистиче¬ 




ских ракет основной особенностью стартовой 
станции ПВО является ее стационарный харак¬ 
тер. 

Стартовая позиция зенитных управляемых ра¬ 
кет содержит несколько пусковых установок и 
средства подвоза к ним снарядов, как это пока¬ 
зано, например, на фиг. 10. 34. Наряду с радиаль¬ 
ным расположением пусковых установок возмож¬ 
но также их расположение в ряд. 

На фиг. 10.35 показана такая батарея зенит¬ 
ных ракет. Один из возможных способов подвоза 
и подвески снаряда к пусковой установке пока¬ 
зан на фиг. 10. 36. 

Прибывающие с завода-изготовителя снаря¬ 
ды поступают прежде всего на техническую по¬ 
зицию. Здесь производится разгрузка, расконсер¬ 
вирование и сборка прибывших снарядов, кото¬ 
рые погружаются затем на внутренние транс¬ 
портные средства. 

Испытания ракет (автономные и комплекс¬ 
ные) проводятся в горизонтальном положении на 
специальной испытательной станции. Если раке¬ 
та исяравна, она либо направляется на длительное хранение в 
склад, либо же поступает на дальнейшую заправку воздухом, горю¬ 
чим и окислителем и снаряжается боевой частью. Для заправки 
предусматриваются самостоятельные стационарные заправочные 
станции со средствами обмывки и нейтрализации. Кроме стацио¬ 
нарных заправочных установок, предусматриваются также и транс¬ 
портируемые дублирующие заправщики и компрессорные стан¬ 
ции. 

Ракета, заправленная окислителем (кислотой), имеет ограни¬ 
ченный срок хранения. 




Фиг. 10. 27. Ракета 
Ѵ-2 на пусковом 
столе. 
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Фиг. 10. 28. Пусковой стол. 

/—верхнее кольцо, 2—нижнее кольцо с четырьмя домкратами, 5—отражатель 
струи, 4 —храповой механизм для поворота верхнего кольца, 5—трубка для 
установки стартового пневмощитка, 6 —узлы крепления пятиштуцерной ко¬ 
лодки, 7—стопорный зажим, 8 —опора мачты, 9 —трубки крепления держате¬ 
лей рулей, 10 — цепь, 11 —опорные чашки. 


иш 
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равка ракеты жидким кислородом. Фиг. 10.30 Общий вид стартовой 

площадки в момент заправки ра- 
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10.32. Железнодорожный лафет Фиг. 10.33. Установка ракеты 

с поднятой стрелой. на железнодорожном полотне. 






484 Гл. X. Наземное оборудование , испытание ракет и ракетных двигателей 


\і 

х. 



% 

Ш 




Фиг. 10.34. Стартовая позиция зенитных управляемых снарядов. 






2. Наземное оборудование 


485 




Ж 


Ж 




Т,?//,///////' 


777777777777777777777777777/л 


777777777777777^// 



Фиг. 10. 36. Подвешивание снаряда к пусковой установке. 

/—пламеотражатель, 2—поворотная станина, 3 —стартовые ускорители, 4 —сна¬ 
ряд, 5—бетонированная площадка, 6 —подвижная платформа пусковой установ- 
ки, 7—вагонетка, 8 — узкоколейка, 9 —поперечный разрез снаряда и направляю¬ 
щей рамы, /0—стабилизаторы снаряда, //—стабилизатор ускорителя, /2—рама, 
/5—направляющие, 14 —стартовые ускорители. 
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На стартовой станции должны быть предусмотрены склады бо¬ 
евых частей, электростанция, котельная тепловая установка, гара¬ 
жи, ремонтные мастерские, лаборатории и комплекс бытовых 
служб. 

Зенитные управляемые ракеты можно запускать как с верти¬ 
кальных, так и с наклонных направляющих. Запуск двигателя ЗУР 
не имеет предварительной ступени и протекает в очень короткие 
промежутки времени; он является, как говорят, пушечным. В неко¬ 
торых конструкциях ракета укрепляется на стартовой установке 
при помощи нескольких специально подобранных болтов, которые 
фиксируют ее положение перед стартом, но разрываются в момент 
запуска двигателя. Управление пуском ракет централизовано и осу¬ 
ществляется из специального бункера. 

3. ИСПЫТАНИЕ РАКЕТНЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ И РАКЕТ 
Испытание двигателей 

Каждая ракета, особенно ракета дальнего действия, при отра¬ 
ботке проходит обширную программу испытаний как по отдельным 
узлам, так и в целом. Баллистическая ракета дальнего действия 
является слишком сложным и ответственным аппаратом, чтобы его 
можно было создать сразу, без тщательной экспериментальной до¬ 
водки узлов и агрегатов. 

Самостоятельную и наиболее ответственную задачу представ¬ 
ляет собой испытание и доводка двигателя. 

В зависимости от задач, поставленных перед испытанием, мож¬ 
но отметить следующие виды испытаний ракетных двигателей, рас¬ 
положив их в порядке возрастающей сложности: 

1) технологические и контрольно-сдаточные испытания серий¬ 
ных двигателей; 

2) доводочные испытания модернизированных серийных двига¬ 
телей или двигателей новых конструкций; 

3) конструктивные и проблемные исследовательские испытания, 
необходимые для создания новых, более совершенных конструкций 
ракетных двигателей. 

Технологические и контрольно-сдаточные испытания серийных 
ракетных двигателей и их узлов весьма обширны. Эти испытания 
необходимы для контроля размеров изготовленных деталей, каче¬ 
ства их материалов (особенно после сварки и термообработки), 
а также прочности и герметичности деталей и узлов. 

Такого рода испытания ракетных двигателей весьма важны, 
ибо в двигателе имеется большое число сварных, прессовых, резь¬ 
бовых соединений и соединений, выполненных развальцовкой и за¬ 
каткой, которые должны быть не только прочными, но и плотными, 
т. е. не допускать при имеющих место значительных давлениях 
компонентов утечки их из магистралей двигателя или смешения 
в неположенных местах внутри двигателя. 



& Испытание ракетных двигателей и ракет 


487 


Во всех случаях в первую очередь проводятся испытания на 
прочность, а затем на герметичность. 

Прочность узлов и деталей проверяется заглушением всех отвер¬ 
стий, соединяющих внутренние полости с атмосферой, специальны¬ 
ми заглушками и созданием в этих полостях давления, превышаю¬ 
щего рабочее давление на определенную нормами прочности вели¬ 
чину. Необходимое давление создается какой-либо жидкостью, 
подаваемой в полости деталей. 

После проверки прочности таким же образом проводятся испы¬ 
тания деталей и узлов на герметичность. В этом случае необходи¬ 
мое давление в полостях деталей создается опять же жидкостью 
или воздухом. Дефекты обнаруживаются по скорости падения дав¬ 
ления в испытываемых полостях. 

Таким испытаниям подвергаются многие узлы двигателя и си¬ 
стемы подачи: баки, трубопроводы, клапаны, сама камера двигате¬ 
ля и ее элементы — головка, рубашка охлаждения и пр. 

Испытания этого типа не являются специфическими; они отли¬ 
чаются от аналогичных испытаний узлов других машин только 
формой испытываемых деталей, которая требует специальных, 
иногда довольно сложных приспособлений. 

Собранные узлы двигателя, представляющие собой законченные 
агрегаты — камеры, насосы, клапаны, редукторы и т. д. — подвер¬ 
гаются (еще до сборки в единый двигатель) функциональным ис¬ 
пытаниям, определяющим правильность действия, надежность ра¬ 
боты, а также соответствие их данных расчетным характеристикам. 

При этом камера двигателя испытывается на специальном так 
называемом огневом стенде. На этом стенде в камере двигателя 
сжигается топливо на режимах, совпадающих с условиями работы 
в ЖРД. Такое испытание называется прожиганием камеры; оно по¬ 
зволяет обнаружить все ранее необнаруженные дефекты изготовле¬ 
ния отдельных узлов. 

Дефектная камера в зависимости от серьезности обнаруженных 
неисправностей или бракуется окончательно, или отправляется на 
исправление. После исправления камера повторно прожигается. 

Испытание насосов и турбин ЖРД в принципе мало отличается 
от испытаний аналогичных машин в других отраслях машиностро¬ 
ения. Практически важной осрбенностью этих испытаний являются 
большие расходы жидкости через насосы, большие числа оборотов 
и соответственно большие мощности насосов и турбин при малой 
продолжительности работы, а следовательно, и при малой продол¬ 
жительности испытаний. 

Годные агрегаты, прошедшие функциональные испытания, 
используются для сборки ракетного двигателя. При этом в про¬ 
цессе сборки также проводится ряд испытаний, целью которых 
является контроль герметичности. 
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Собранный двигатель подвергается целому ряду дополнитель¬ 
ных испытаний. В первую очередь он проходит функциональные 
холодные (без горения в камере) испытания, в процессе которых 
проверяется правильность взаимодействия отдельных агрегатов 
двигателя, устанавливается, насколько надежно работает его арма¬ 
тура, достаточно ли хорошо подаются жидкие компоненты через 
подводящие и охлаждающие тракты двигателя, а также через го¬ 
ловку камеры. При этом указанные испытания могут проводиться 
в специфических условиях, характерных для условий эксплуатации 
данной ракеты: при повышенных или пониженных температурах, 
при пониженном атмосферном давлении, при увеличенной влажно¬ 
сти, в условиях большой запыленности воздуха и т. д. 

Кроме того, при сборке двигателя проводятся испытания для 
проверки и регулирования гидравлического сопротивления трактов 
и обеспечения необходимых расходов горючего и окислителя. Та¬ 
кие испытания двигателя называются холодными проливками. 

Холодные испытания и холодные проливки двигателя осущест¬ 
вляются обычно не на самих компонентах топлива, а путем прокач¬ 
ки через двигатель воды, в которую добавлены вещества, не допу¬ 
скающие коррозии деталей двигателя. Результаты испытаний 
используются для определения путем несложных пересчетов рас¬ 
ходов и давлений, которые будут иметь место при прокачке через 
двигатель действительных компонентов топлива. 

После холодных проливок двигатель подвергается огневым ис¬ 
пытаниям на стенде. При этом с работающего двигателя снимаются 
наиболее важные характеристики, которые позволяют определить, 
насколько данный двигатель соответствует техническим условиям. 
Одновременно проверяется степень надежности двигателя. По ре¬ 
зультатам испытаний составляется технический паспорт данного 
двигателя. 

При мелкосерийном производстве ЖРД, которое было характер¬ 
но для начальной стадии развития ракетной техники, подобным 
контрольно-сдаточным испытаниям подвергался каждый агрегат 
и каждый собранный двигатель. По мере увеличения количества 
однотипных двигателей данной серии и по мере улучшения техно¬ 
логии их изготовления столь тщательным контрольно-сдаточным 
испытаниям и особенно испытаниям на огневых стендах можно под¬ 
вергать не каждый агрегат и двигатель, а только отдельные их 
экземпляры. Такие испытания называются контрольно-выбороч - 
ными. Количество испытуемых двигателей или агрегатов находит¬ 
ся в определенной пропорции с числом выпускаемых изделий. 

Доводочные испытания агрегатов , узлов и всего двигателя в це¬ 
лом завершают конструктивную разработку нового или модернизи¬ 
рованного двигателя. Кроме многочисленных холодных и огневых 
испытаний, в процессе которых устраняются недоделки и дефекты 
вновь спроектированного двигателя, они включают в себя испыта¬ 
ния на выработку ресурса. Эти испытания позволяют определить 
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возможную продолжительность работы двигателя или возможное 
число запусков, при котором гарантируется надежная его работа. 

Важным элементом любых испытаний является получение на¬ 
дежных данных о величине измеряемых параметров двигателя. 

Число измеряемых параметров зависит от вида испытаний. При 
контрольно-сдаточных и доводочных испытаниях измеряется мини¬ 
мальное количество наиболее важных параметров: тяга двигателя, 
расход компонентов топлива, давление в камере сгорания, давление 
компонентов топлива в различных точках трактов горючего и окис¬ 
лителя, некоторые параметры турбонасосного агрегата или агрега¬ 
тов вытеснительной системы подачи. 

Однако уже при доводочных испытаниях часто возникает по¬ 
требность произвести измерение многих дополнительных парамет¬ 
ров для выяснения причины тех или иных неполадок, выявленных 
при испытании. 

При научно-исследовательских испытаниях число измеряемых 
параметров возрастает весьма значительно. Здесь становятся необ¬ 
ходимыми измерения температур, определение химического соста¬ 
ва продуктов сгорания, измерение скоростей движения газов, жид¬ 
костей, измерение тепловых потоков, измерения напряжений и де¬ 
формаций в деталях двигателя и т. д. При этом следует отметить, 
что измерение таких величин, как, например, скорость и температу¬ 
ра продуктов сгорания в различных точках камеры, является весь¬ 
ма трудной задачей, вырастающей иногда в самостоятельную науч¬ 
ную проблему. Во многих случаях непосредственное измерение 
некоторых величин оказывается вообще невозможным и заменяет¬ 
ся косвенным определением. Измерения во время огневых испыта¬ 
ний затрудняются тем, что все они должны быть проведены дистан¬ 
ционно и, кроме того, многие компоненты основного и вспомогатель¬ 
ного топлив могут быть агрессивными или низкокипящими жидко¬ 
стями. 

Наиболее сложными и специфическими являются огневые испы¬ 
тания камеры и ракетного двигателя в целом. 

Для их проведения создаются специальные огневые стенды, ко¬ 
торые являются сложными инженерно-строительными сооружения¬ 
ми, а стенды, предназначенные для испытания крупных ЖРД, име¬ 
ют, кроме того, и весьма внушительные размеры. 

При стенде для огневых испытаний ЖРД должны быть созданы 
большие склады для хранения компонентов топлива, а также рас¬ 
ходные емкости, откуда компоненты подаются в испытываемый дви¬ 
гатель или камеру. 

При создании огневого стенда необходимо позаботиться о пра¬ 
вильном отводе от стенда и двигателя струи продуктов сгорания 
топлива. Струя газов имеет высокую температуру и большую ско¬ 
рость и оказывает сильное эрозионное воздействие на грунт, раз¬ 
личные строительные и конструктивные материалы. Поэтому про- 
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дукты сгорания отводятся таким образом, чтобы струя встречалась 
с грунтом на значительном расстоянии от среза сопла. 

По этой причине небольшие камеры и двигатели испытываются 
в горизонтальном или слегка наклонном положении (фиг. 10.37); 
в этом случае струя или вообще не касается грунта, или встречает¬ 
ся с ним очень ослабленной. Крупные двигатели нелесообразно 
испытывать в вертикальном положении или, во всяком случае, при 
расположении их оси под большим углом к горизонту. В таком слу¬ 
чае огневые стенды удобно располагать на краю естественных или 
искусственных горных обрывов или оврагов (фиг. 10.38 и 10.39). 



Фиг. 10.37. Стендовые испытания ЖРД в небольшом огневом боксе 


В случае отсутствия подходящих склонов и оврагов приходится 
сооружать высокую и достаточно прочную (обычно бетонную) баш¬ 
ню, являющуюся основанием стенда (фиг. 10.40). 

На самом стенде двигатель закрепляется на консольной пло¬ 
щадке, имеющей достаточно большой вылет, чтобы надежно пре¬ 
дохранить стены стенда и его фундамент от воздействия истекаю¬ 
щей струи. 

Камера или двигатель закрепляются на стенде с помощью спе¬ 
циального станка, позволяющего измерять силу тяги. При этом тяга 
воспринимается динамометром той или иной конструкции. На 
фиг. 10.41 приведена схема гидравлического динамометра, исполь¬ 
зуемого при огневых испытаниях камеры ЖРД. Сила тяги создает 
давление в жидкости, заполняющей внутреннюю полость динамо¬ 
метра. Величина этого давления примерно пропорциональна силе 
тяги; она измеряется манометром, показания которого и служат 
для определения тяги. Перед испытанием и после испытания дина¬ 
мометр тарируется нагружением его грузами с точно известным 
весом. Ошибка в измерении тяги при хорошей системе измерений 
не должна превышать одного процента. 

С такой же точностью должен измеряться расход топлива, что 
является достаточно трудной задачей. Большей частью, особенно 
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на крупных стендах, для измерения секундного расхода применяет¬ 
ся метод измерения объема израсходованного компонента. В этом 



Фиг. 10.38. Стендовые испытания большого ракетного двигателя. 

случае следят за скоростью уменьшения уровня жидкости в тариро¬ 
ванном (тщательно вымеренном) баке. Существует много и других 
специальных методов замера расхода. 
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Кроме систем замера тяги и расходов компонентов, на огневых 
стендах имеются приборы для определения многих физических ве¬ 
личин. 

В простейших случаях давление измеряется обычными маномет¬ 
рами. Однако, поскольку замеры производятся дистанционно, бо- 



Фиг. 10.39. Стенд для испытания больших ЖРД. 

/—насосное отделение, 2 —рама для ЖРД, 3 —смотровое окно, 
4 —топливные резервуары большой емкости, 5—насосное отделение. 
6 —грубопровод для топлива, 7—перекидной мост, 8 —отражатель 

струи. 


лее удобными оказываются малоинерционные электрические ме¬ 
тоды с применением емкостных или индукционных датчиков — тон¬ 
ких мембран, прогибающихся под действием давления и меняющих 
тем самым емкостное или индуктивное сопротивление в цепи. 

Температуры, меньшие 1000° С, измеряются обычно с помощью 
термопар или термометров сопротивления. 
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Фиг. 10. 40. Внешний вид стенда для испытания 
больших ракетных двигателей. 



Фиг. 10.41. Схема установки камеры ЖРД при огневых испыта¬ 
ниях с замером силы тяги. 

4 ~камера ЖРД, 2—место крепления камеры к станку, 3 —шарниры станка, 
жид* мб Р ана гидравлического динамометра, 5—поршень, сжимающий 

идкость, 6 —жидкость, заполняющая гидравлический динамометр. 7—мано¬ 
метр, в—приспособление для тарировки. 
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Измерение других физических величин требует специальных ме¬ 
тодов, изложение которых выходит за рамки настоящей книги. 

Показания приборов, измеряющих те или иные параметры элек¬ 
трическими методами, записываются обычно при помощи осцил¬ 
лографов. Показания же других приборов через определенные про¬ 
межутки времени (5—10 сек.) или записываются специальными 
наблюдателями, или же фиксируются путем фотографирования 
шкал приборов на пульте. , 

Управление работой двигателя или камерой при огневом испы¬ 
тании практически сводится к управлению зажиганием и системой 
подачи топлива. 

Для управления двигателем и записи показаний приборов на 
стенде отводится специальное хорошо защищенное помещение, из 
которого можно наблюдать за работающим двигателем. В этом 
помещении располагаются пульты управления и измерительные 
пульты, где размещаются многочисленные измерительные, регист¬ 
рирующие и контрольные приборы, по которым можно судить о ра¬ 
боте наиболее важных агрегатов стенда и двигателя. На пульте 
управления располагается выключатели, с помощью которых про¬ 
водится запуск или выключение двигателя. 

В наиболее совершенных стендах предполагаемая программа 
испытаний выдерживается автоматически. Для этого какой-либо 
временной механизм (например, в простейшем случае — провора¬ 
чивающийся барабан) последовательно включает заранее настро¬ 
енные на определенный режим механизмы стенда и его автоматиче¬ 
скую аппаратуру. В этом случае для проведения испытания опера¬ 
тору нужно подать только один сигнал. 

В менее совершенных стендах необходимые режимы работы дви¬ 
гателя устанавливаются после запуска двигателя по показанию тех 
или иных приборов. В этом случае для осуществления программы 
испытания должно быть занято несколько человек. 

Огневые стенды со всеми их устройствами располагаются, как 
правило, в районах, удаленных от населенных мест. Хотя за послед¬ 
нее время ракетные двигатели (если говорить о серийных образ¬ 
цах) стали весьма надежными, взрывы двигателей все-таки могут 
иметь место. Естественно, что опасность взрывов возрастает в 
случае проведения доводочных и особенно научно-исследователь¬ 
ских испытаний. При этом наиболее часто взрывы сопровождают 
испытания, связанные с изысканием новых топлив. 

В довершение ко всему этому некоторые компоненты топлива, 
как известно, являются ядовитыми, поэтому их пары не должны до¬ 
стигать населенных мест. 

Для обеспечения безопасности и предотвращения вредното дей¬ 
ствия компонентов на людей, занятых во время испытаний, прово¬ 
дится целый комплекс мероприятий. Огневые боксы, где устанавли¬ 
ваются двигатели, делаются или целиком закрытыми, или откры¬ 
тыми только с тех сторон, где никак не могут находиться люди- 
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Помещения для управления и измерения, расположенные вблизи 
бокса, где во время испытания находится обязательно некоторое 
число людей, выполняются весьма прочными. При работе с агрес¬ 
сивными компонентами во время заправки, перекачки или соедине¬ 
ния трубопроводов обслуживающий персонал должен использовать 
специальную одежду. В некоторых случаях приходится пользовать¬ 
ся противогазами или специальными защитными масками. 

Для смывания пролившихся компонентов с агрегатов и трубо¬ 
проводов стенда необходимо иметь в больших количествах воду или 
другие жидкости, растворяющие и нейтрализующие агрессивный 
компонент. Кроме того, для удаления компонентов с защитной 
одежды или с поверхности кожи необходимо иметь достаточное ко¬ 
личество обмывочных пунктов. Все закрытые помещения должны 
иметь хорошую вентиляцию. 

Проведение огневых испытаний требует четкого порядка на 
стенде, строгого соблюдения установленных правил хранения ком¬ 
понентов топлива и обращения с ними, а также других мероприя¬ 
тий по технике безопасности и противопожарной технике. 

Стендовые испытания ракет 

При создании новых ракет экспериментально отрабатывается не 
только двигательная установка, но и вся конструкция ракеты в це¬ 
лом. На различных этапах проектирования и производства опытных 
образцов ракет проводятся многочисленные испытания отдельных 
узлов и элементов ее конструкции. 

Наиболее ответственные элементы силовой схемы конструкции 
изготавливаются в большем числе образцов, чем необходимо 
для запуска, и часть из них испытывается на прочность. В резуль¬ 
тате этих испытаний экспериментально определяется разрушающая 
нагрузка. 

Как и в самолетостроении, создание новых ракет сопровождает¬ 
ся испытаниями моделей ракет в аэродинамических трубах. 

Детально проверяется система управления. На специальных 
стендах испытываются рулевые машины, гироприборы, приборы 
управления дальностью и другие элементы системы управлений. 
Особо контролируется работа приборов в условиях высокочастот¬ 
ных вибраций, возникающих в корпусе ракеты при полете. Эти ви¬ 
брации имитируются обычно на специальных вибрационных сто¬ 
лах. 

После окончательной сборки ракета не может быть сразу допу¬ 
щена к летным испытаниям. 

Специфической особенностью отработки управляемых снарядов 
и баллистических ракет является отсутствие на борту человека. 
В этом смысле задача испытания беспилотных летательных аппа¬ 
ратов представляет значительно большие трудности, чем, например* 
отработка самолета, на борту которого находится летчик. При про¬ 
стых непредвиденных неполадках летчик обычно имеет возмож- 


33* 
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нос ть исправить положение по собственной инициативе, а также на¬ 
блюдать характер проявления тех или иных неисправностей. После 
п °садки (если это возможно) неисправности устраняются, и тот же 
са Молет вторично может быть подвергнут испытаниям. 

С беспилотными летательными аппаратами дело обстоит значи¬ 
тельно сложнее. С одной ракетой может быть проведен только один 
п Уск. В конце испытания баллистическая ракета гибнет независимо 
°т того, правильно или нет работали бортовые устройства и аппара¬ 
тура. В случае аварии конструкторам бывает очень трудно, а порой 
и невозможно установить ее причину, поскольку все суждения 
° возможных неисправностях находятся в полной зависимости от 
передающей аппаратуры, при помощи которой может быть освеще¬ 
на работа только некоторых важнейших узлов ракеты. Число пус¬ 
ков баллистических и зенитных управляемых ракет весьма ограни¬ 
чено их большой стоимостью. Поэтому статистический подход к 
результатам испытаний затруднителен. 

Большое количество взаимосвязанных устройств и приборов, 
находящихся на борту ракеты, порождает так называемую пробле¬ 
му надежности. Несмотря на тщательную проверку и отработку 
каждого прибора, каждого его узла, контакта, электронной лампы, 
и т. д. и т. п., всегда существует какая-то весьма малая вероятность 
отказа данного конкретно взятого элемента. С этой вероятностью 
можно было бы не считаться, однако на борту ракеты находятся 
тысячи подобных узлов и элементов и отказ хотя бы одного из них 
Может привести к отказу системы в целом. Таким образом, вероят¬ 
ность отказа автоматики ракеты представляет ощутимую опасность. 
Именно поэтому при эксплуатации беспилотных летательных 
аппаратов и устанавливается сложная и длительная система про¬ 
нерок. 

Для новой неотработанной конструкции испытания приобретают 
в большой мере исследовательский характер, и летным испытаниям 
Ракет предшествуют их стендовые испытания. 

Огневые стендовые испытания ракеты следует рассматривать 
как комплексную проверку одновременной работы всех агрегатов 
при работающем двигателе, т. е. в условиях, приближающихся к 
натурным. 

При огневом испытании ракеты на стенде исследуется процесс 
запуска двигателя в комплексе с бортовой системой подачи. На¬ 
ряду с отработкой запуска производится настройка двигателя на 
заданную тягу. 

Во время стендовых испытаний проверяется работа автомата 
'Стабилизации. Снимаются вибрации корпуса в местах установки 
приборов. 

Наряду с отработкой конструкции самой ракеты при стендовых 
Испытаниях производится и отработка наземного комплекса, вклю¬ 
чающая заправку, установку, предстартовые испытания и пр. 
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Стендовая ракета не может быть точной копией ракеты, пред¬ 
назначенной для летных испытаний, и в ее конструкцию вносятся 
более или менее существенные изменения. Наибольшим изменениям 
подвергается система подачи. 

Во время полета давление компонента на входе в подающий 
насос слагается, как мы знаем, из давления наддува и инерционно¬ 
го давления столба жидкости. Для ракеты, стоящей на стенде, дав¬ 
ление столба жидкости будет существенно меньшим, поскольку от¬ 
сутствует инерционный подпор. Кроме того, если система наддува 
предусматривает использование скоростного напора, как в ракете 
Ѵ-2, то на стенде отсутствует также и эта составляющая. В силу 
указанных обстоятельств для сохранения условий подачи необходи¬ 
мо на стенде увеличить давление наддува (давление над зеркалом 
свободной поверхности компонента) с таким расчетом, чтобы вос¬ 
произвести закон изменения давления на входе в ТНА во время по¬ 
лета. В некоторых случаях это приводит к существенным затрудне¬ 
ниям. Верхняя часть несущего бака, в первую очередь его верхнее 
днище, рассчитывается по относительно низкому давлению надду¬ 
ва, которое имеет место в действительных условиях полета. На стен¬ 
де, поскольку это давление резко возрастает, приходится позабо¬ 
титься о конструктивных изменениях бака в связи с необходимо¬ 
стью обеспечить его прочность. 

Стендовая ракета имеет существенные изменения в кабельной 
сети. Эти изменения обусловлены программой работы автоматики 
в стендовых условиях. Поскольку изменена схема наддува и управ¬ 
ление ее элементами производится с земли, приходится предусмот¬ 
реть прокладку на борту соответствующих цепей. Кроме того, гиро¬ 
приборы на борту ракеты отключаются, а на вход автомата стаби¬ 
лизации во время испытаний подаются электросигналы, имитирую¬ 
щие полетные возмущения. При этом дистанционно замеряются 
углы отклонения газоструйных рулей в условиях работающего дви¬ 
гателя. Замеряются температуры вблизи рулевых машин и вообще 
агрегатов, расположенных в непосредственной близости от двига¬ 
теля. 

Двигатель на стенде выключается либо по команде от прибора 
управления дальности (при соответствующем изменении парамет¬ 
ров его настройки), либо по команде на аварийное выключение от 
автономных бортовых устройств, либо, наконец, по команде с уп¬ 
равляющего пульта стенда. 

Конструкция стендового образца ракеты по сравнению с летны¬ 
ми имеет также изменения, связанные с необходимостью закрепле¬ 
ния ее на стенде. 

Испытательный ракетный стенд отличается от испытательного' 
двигательного стенда средствами крепления, транспортировки 
и установки ракеты. На стенде должна быть предусмотрена систе¬ 
ма мерной заправки и взвешивания ракеты. Во всем остальном — 
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в обеспечении средствами измерения, контроля, техники безопасно¬ 
сти и пр. — ракетный стенд не отличается по существу от двига¬ 
тельного. 

В отработке новых образцов ракет стендовые испытания дают 
для конструкторов очень много ценных сведений. Визуальное на¬ 
блюдение за работой двигателя, осмотр ракеты после испытания, 
анализ результатов обработки многочисленных измерений при 
стендовых испытаниях наряду с возможностью повторных запусков 
в измененных условиях позволяют своевременно внести нужные 
изменения в конструкцию и добиться желаемого результата. 


Летные испытания ракет 

Летные испытания дальних баллистических ракет, как и вообще 
всех крупных ракет, представляют собой ответственную и сложную 
задачу. 

Летные испытания имеют целью проверить работоспособность 
конструкции в рабочих условиях и получить дополнительные уточ¬ 
ненные характеристики, необходимые для окончательной доводки 
машины. 

При летных испытаниях проверяется работа двигательной уста¬ 
новки, системы подачи и системы управления в реальных условиях, 
определяется степень соответствия наблюдаемых баллистических 
характеристик расчетным, исследуется динамика свободного полета 
головной части, процесс ее стабилизации или стабилизации самой 
ракеты, если головная часть не отделяющаяся. 

Наиболее ответственны для проверки работы системы управле¬ 
ния летные испытания, поскольку все’ предшествующие наземные 
испытания для автомата стабилизации и системы радиоуправления 
не дают полной уверенности в достаточно точной имитации этими 
испытаниями летных условий. Поэтому при первых пусках ракеты 
особое внимание уделяется контролю работы автомата стабилиза¬ 
ции. Для этого необходимо замерять реальные возмущения, кото¬ 
рые получает ракета, углы отклонения рулей в процессе стабилиза¬ 
ции, анализировать возможность возникновения автоколебатель¬ 
ных режимов. Одновременно при летных испытаниях контролирует¬ 
ся прохождение (своевременное выполнение) основных команд бор¬ 
товой автоматики. 

До летных испытаний ракеты проектируются на основе расчет¬ 
ных предположительных данных об условиях работы конструкции 
в полете. При первых летных испытаниях эти данные уточняются. 
Особое значение имеет определение температур в различных точ¬ 
ках корпуса ракеты и нагрузок, особенно для головной части при 
подходе к цели. На основе полученных данных отдельные узлы пе¬ 
рерассчитываются и в ряде случаев конструктивно изменяются. 
Если реальные рабочие условия оказались менее опасными, чем 
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предполагаемые, имеется возможность облегчить конструкцию. 
Если в процессе летных испытаний обнаружились неучтенные осо¬ 
бенности, отрицательно сказывающиеся на работе конструкции, не¬ 
обходимо соответствующие узлы ракеты усилить. 

У ракет, предназначенных для первых экспериментальных пус¬ 
ков, полезный груз заменяется обычно дополнительным комплек¬ 
том измерительной и передающей аппаратуры телеметрического 
контроля и балластными грузами. В корпусе ракеты устанавлива¬ 
ются специальные передающие антенны. 

На борту экспериментальной ракеты устанавливается большое 
количество датчиков для проведения всего комплекса измерений по 
программе испытаний. В связи с этим экспериментальная ракета 
по сравнению с ракетой окончательно отработанной конструкции 
имеет измененную прокладку кабельных сетей. 


Телеметрический контроль и кинотеодолитная съемка 

Основным средством измерения контролируемых параметров 
в полете является так называемая система телеметрического кон¬ 
троля (СТК). Эта система предположительно состоит из бортового 
комплекса оборудования, включающего в себя систему датчиков 
и радиопередающее устройство, и наземного приемно-регистрирую- 
щего комплекса. 

На борту ракеты при экспериментальных пусках устанав¬ 
ливаются различные датчики. Механические датчики связаны 
с потенциометрическими устройствами, выдающими соответ¬ 
ствующие напряжения в зависимости от величины контролиру¬ 
емого параметра. Кроме того, на борту ракеты имеются и элек¬ 
трические датчики. Таковы, например, датчики температуры, дей¬ 
ствие которых основано на изменении омического сопротивления 
с изменением температуры, датчики деформаций (напряжений), ра¬ 
ботающие по тому же принципу, и пр. 

Электрические сигналы, поступающие от датчиков, через радио¬ 
канал передаются на землю. 

Поскольку число измеряемых на борту параметров значительно 
превышает число радиоканалов передающего устройства, в системе 
телеконтроля может быть предусмотрено временное разделение 
сигналов. На борту ракеты в этом случае устанавливается про¬ 
граммное устройство, подключающее различные датчики по опре¬ 
деленной программе на короткий промежуток времени. На назем¬ 
ной станции зависимость изменения параметра во времени запи¬ 
сывается на пленку уже не в виде непрерывной кривой, а в виде 
кривой, отмеченной точками. При временном разделении емкость 
телесистемы, т. е. способность ее передать большое количество 
информации при ограниченном числе радиоканалов, резко воз¬ 
растает. 
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Результаты записи, полученные при помощи СТК, тщательно 
обрабатываются. Полученные результаты сопоставляются с ожи¬ 
даемыми, а также наблюдавшимися при предыдущих пусках или 
стендовых испытаниях. В случае отклонений от нормы при подго¬ 
товке к последующим пускам в соответствующие агрегаты вносят¬ 
ся необходимые изменения. Если пуск был аварийным, запись СТК 

служит основным материалом, 
по которому путем анализа 
вскрывается причина неудачи. 

Система телеметрического 
контроля представляет собой од¬ 
ну из важнейших областей совре¬ 
менной ракетной техники. Отра¬ 
ботка больших баллистических и 
зенитных ракет без СТК совер¬ 
шенно невозможна, а летные ис¬ 
пытания без телеконтроля теряют 
всякий смысл. 

При летных испытаниях полет 
ракеты контролируется также ки¬ 
нотеодолитной съемкой (КТС). 
В зоне пуска на значительном 
расстоянии друг от друга уста¬ 
навливается несколько измери¬ 
тельных пунктов (не менее трех). 

Фиг. 10.42. Кинотеодолитный аппа- И3 К0Т ^Р ЫХ П Р И ПОМОЩИ КИНОТео- 

рат. долитов снимается на пленку ра¬ 

кета в полете. Ось кинотеодолита 
(фиг. 10.42) постоянно направлена на ракету, и каждый снятый 
кадр имеет отметку углов по азимуту и высоте. 

Съемка полета ракеты из различных точек синхронизирована по 
времени. Таким образом, на основании обработки снятых кадров 
при известных углах и отметках времени имеется возможность пол¬ 
ностью установить траекторию полета на наблюдаемом участке. 

Особое значение имеет система кинотеодолитной съемки для 
определения точки падения баллистической ракеты. Для этой цели 
пункты наблюдения устанавливаются в районе падения. Если время 
прибытия и сектор наблюдения, в котором ракета должна появить¬ 
ся, известны, то при хорошей видимости ракету удается «захва¬ 
тить» несколькими кинотеодолитами, а затем установить заключи¬ 
тельный отрезок траектории и точку падения. 

Материалы кинотеодолитной съемки, дополняющие данные те¬ 
леконтроля, весьма важны для отработки конструкции ракеты. При 
отсутствии прямой видимости наблюдение за ракетой на траекто- 
• рии ведется при помощи радиолокационных средств. 
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/— 1 семибаллонная батарея, 2 , 3 —пятиштуцерная разъемная ко¬ 
лодка, 4 —главный клапан пневмощитка, 5—ручной запорный 
вентиль, 6 —манометр, 7—редуктор пневмощитка, 8 — электропнев¬ 
моклапан пневмощитка, 9 —обратный клапан, 10 , //—управляющие 
электропневмоклапаны системы наддува и заполнения спирто¬ 
вого бака, /2—обратный клапан, 13 — электропневмоклапаны 
управления главными клапанами компонентов, 14 — главный спир¬ 
товой клапан, 15 — главный кислородный клапан, 16 — трехбал¬ 
лонная батарея, 17 — заправочный патрубок спиртового бака, 
/8—клапан заполнения спиртовой магистрали, 19 — дроссель, 
20 —клапан наддува спиртового бака скоростным напором 
атмосферного воздуха, 21 , 22 —сливные клапаны спирта. 23 — кла¬ 
пан заправки жидким кислородом, 24 —дренажный кислородный 
клапан, 25 —датчик уровня жидкого кислорода, 26 — управляющий 
электропневмоклапан, 27 — клапан подпитки жидким кислородом, 
28 —заправочный патрубок * бака перекиси, 25—заправочный 


патрубок бачка перманганата натрия, 30 , 31 —дренажные 

патрубки, 32 —>дренажный клапан бака перекиси, 33 —дренажный 
клапан бачка перманганата натрия, 34 —реле наддува бака 
жидкого кислорода, 35 — электропневмоклапан, 36 —блокирующее 
реле, 37 —клапан наддува бачков системы зажигания, 38 —бачки 
с самовоспламеняющимися компонентами зажигающего топлива, 
39 —форсуночная головка зажигательного устройства, 40 —главный 
клапан ПГГ, 41 , 42—«обратные клапаны перманганата и пере¬ 
киси, 43 —электропневмоклапан управления главной ступенью, 
44 —клапан конечной ступени, 45 —клапан главной ступени, 
46 — реактор, 47 — турбина, 48 , 49 — насосы, 50 — теплообменник, 
5/—заборник для наддува спиртового бака, 52 — электропневмо¬ 
клапан, 53 —реле давления в системе подачи перманганата нат¬ 
рия, 54 —редуктор ПГГ, 55—вентиль сброса давления, 55—блоки¬ 
рующий манометр, 57—клапан настройки редуктора, 58 — элек¬ 
тродатчик уровня спирта, 59 —управляющий электропневмоклапан. 


Зак. 1549. 






